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Em Órbita 


Editorial 


Como já quase bem sendo hábito aqui vai mais um pedido 
de desculpas pelo atraso da edição do Em Órbita. 
Escrever um boletim mensal destas proporções tem os 
seus custos a nível de tempo e ultimamente este não tem 
sido muito. No entanto cá estamos mais um mês para lhe 
proporcionar mais um pedacinho da nossa História 
Espacial 


O actual número do Em Órbita debruça-se sobre 
os lançamentos orbitais levados a cabo em Agosto e 
Setembro de 2005, destacando uma descrição 
pormenorizada da missão da Mars Reconaissance Orbiter. 


O ano de 2006 vai-nos trazer algumas fantásticas 
missões, antecipando desde já o épico voo de Marcos 
Pontes na Soyuz TMA-8 previsto para Março e os 
regressos dos vaivéns espaciais Discovery Atlantis ao 
espaço previstos para Maio e Junho respectivamente 


A nova secção dedicada à épica missão da sonda 
Cassini no sistema de Saturno fica adiada para o próximo 
número do Em Orbita. 


Rui €C. Barbosa 
Braga, 29 de Janeiro de 2006 


O boletim Em Órbita, dedicado à Astronáutica e à Conquista do Espaço, é da autoria de Rui C. Barbosa e tem uma edição 


electrónica mensal. 


Versão web editada por José Roberto Costa (http://www.zenite.nu/orbita/ - www.zenite.nu). 


Neste número colaboraram José Roberto Costa (Brasil), Antonin Vitek (República Checa) e Manuel Montes (Espanha). 


Qualquer parte deste boletim não deverá ser reproduzida sem a autorização prévia do autor. 
Rui €. Barbosa (Membro da British Interplanetary Society) 
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Na Capa: Mais uma missão para Marte — o lançamento da Mars Reconaissance Orbiter. 
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Voo espacial tripulado 


Estatísticas 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em 
geral. A secção será actualizada todos os meses à medida que vão tendo lugar os diferentes voo espaciais tripulados e à 
medida que decorre a permanência das diferentes expedições na ISS. Os valores incluem os voos do X-15 e da 
SpaceShipQOne. Os presentes dados estão já actualizados com as missões STS-114, Soyuz TMA-7 e Shenzhou-6. 


Os 10 mais experientes Os 10 menos experientes 


Sergei Konstantinovich Krikalev  803d 09h 33m 29s Gherman Stepanovich Titov ld 0lh 18m 00s 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 747d 14h I4m 1lIs Boris Borisovich Yegorov ld 00h 17m 03s 
Valeri Vladimirovich Polyakov | 678d 16h33m 36s Konstantin Petrovich Feoktistov | 1d 00h 17m 03s 
Anatoli Yakovlevich Solovyov 651d 00h 00m 00s Yang Liwei 0d 21h 2Im 36s 
Alexander Yurievich Kaleri 610d 03h 40m 59s Virgil Ivan 'Gus'! Grissom Od 05h O8m 37s 
Victor Mikhailovich Afanasyev | 555d 18h 28m 48s Malcom Scott Carpenter Od 04h 56m 05s 
Yuri Vladimirovich Usachyov 552d 22h 19m 12s Yuri Alexeievich Gagarm Od 01h 48m 00s 
Musa Khiramanovich Manarov 541d 00h 28m 48s Sharon Christa McAuliffe Od 00h 0Im 13s 
Alexander Stepanovich Viktorenko 489d 01h 40m 48s Gregory Bruce Jarvis Od 00h OIm 13s 
Nikolai Mikhailovich Budarim 444d 0lh 26m 24s Michael John Smith Od 00h OIm 13s 


Os 10 voos mais longos Os 10 mais experientes em AEV 


Valeri Vladimirovich Polyakov | 437d 16h 48m 00s Anatoli Yakovlevich Solovyov 77h 4Im 00s 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 379d 14h 24m 00s Jerry Lynn Ross 58h 27m 00s 
Musa Khiramanovich Manarov 365d 21h 36m 00s Steven Lee Smith 49h 34m 00s 
Vladimir Georgievich Titov 365d 21h 36m 00s Nikolai Mikhailovich Budarim 46h 14m 00s 
Yuri Viktorovich Romanenko 326d 12h 00m 00s Yuri Ivanovich Onufriyenko 43h 14m 00s 
Sergei Konstantinovich Krikalev  311d 19h 12m 00s Talgat Amangeldyevich Musabayev 43h 02m 00s 
Valeri Vladimirovich Polyakov | 240d 21h 36m 00s James Hansen Newman 42h 24m 00s 
Leonid Denisovich Kizim 237d 00h 00m 00s Sergei Vasilyevich Avdeyev 41h 59m 00s 


Vladimir Alexeievich Solovyov | 237d 00h 00m 00s Victor Mikhailovich Afanasyev | 38h 33m 00s 
Oleg Yurievich Atkov 237d 00h 00m 00s Vladimir Nikolaievich Dezhurov | 37h 56m 00s 


Astronautas com maior número de voos Cosmonautas e Astronautas 
Jerry Lynn Ross 7 
Franklin R. Los Angeles Chang-Diaz 7 Segundo a FAI 
John Watts Young 6 
Curtis Lee Brown, Jr. 6 Segundo a USAF 
James Donald Wetherbee 6 
6 


Collin Michael Foale Cosmonautas e Astronautas em órbita 


Número de cosmonautas e astronautas por país (segundo a definição da Federação Astronáutica Internacional) 


Itália 
Ucrânia 
Espanha 
Eslováquia 
África do Sul 
Israel 

China 
TOTAL 


México 
Síria 
Afeganistão 
Japão 
Inglaterra 
Áustria 
Bélgica 
Suiça 


URSS/Rússia 99 Cuba 

EUA Zi] Mongólia 
Checoslováquia 1 Roménia 
Polónia 1 França 
Alemanha 10 Índia 

Bulgária Z Canadá 
Hungria l Arábia Saudita 
Vietname l Holanda 


SO O e Ve VR a VR a VR 


-— IN a a O HA Ha a 
9) 
NO 


ND A OO A O HA Hama 





Em Órbita — Vol.5 - N.º 60/ Outubro - Novembro de 2005 py 


Em Órbita 


Lançamentos Orbitais 


Agosto de 2005 


Em Agosto de 2005 registaram-se sete lançamentos orbitais dos quais se colocaram em órbita 8 satélites. Desde 1957 e tendo em 
conta que até 31 de Agosto foram realizados 4.396 lançamentos orbitais, 401 lançamentos foram registados neste mês, o que 
corresponde a 9,12% do total e a uma média de 8,35 lançamentos orbitais por ano neste mês. É no mês de Dezembro onde se 
verificam mais lançamentos orbitais (431 lançamentos que correspondem a 9,80% do total), sendo o mês de Janeiro é o mês no 
qual se verificam menos lançamentos orbitais (270 lançamentos que correspondem a 6,14% do total). 
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2 de Agosto — CZ-2C/3 Chang Zheng-2C/3 (CZ2C-14) 
FSW-3 (4) *FSW-27' (Fanhui Shei Weixing-21) Jianbing-4 (4) 


O terceiro lançamento chinês de 2005 teve lugar a 2 de Agosto com a colocação em órbita de um satélite recuperável que 
regressaria à Terra a 29 de Agosto de 2005. 


Os satélites Fanhui Shei Weixing 


Os satélites FSW (Fanhui Shei Weixing! - lElolA Dz) são utilizados tanto a nível militar como civil. O programa FSW teve 
início em 1966, sendo a série inicial designada FSW-0. Esta série levou a cabo nove missões orbitais entre 1975 e 1987, com um 
lançamento falhado a 5 de Novembro de 1974? 


A série FSW-0O foi desenvolvida nos anos 60 com os veículos a serem lançados por foguetões CZ-2 Chang Zheng-2 e 
com um peso aproximado de 1.800 kg. Os lançamentos eram levados a cabo desde Jiuquan e os satélites eram colocados em 
órbitas elípticas com uma inclinação de 57º a 70º em relação ao equador terrestre, tendo o seu apogeu uma altitude média de 400 
km e um perigeu com uma altitude média de 200 km. Os satélites eram estabilizados em órbita nos seus três eixos espaciais e 
utilizavam um motor de combustível sólido (diâmetro de 0,68 metros e comprimento de 0,90 metros) para iniciar a manobra de 
reentrada na atmosfera terrestre após uma ignição de 18,5 s. A bordo dos satélites da série FSW-0 foram transportadas cargas 
civis (especialmente na área da detecção remota) e cargas militares (reconhecimento com filme fotográfico e câmaras CCD). 


Os satélites FSW-0 estavam equipados com um computador de controlo de voo redundante, além de uma unidade de 
medida de inércia e sensores solares e terrestres. O veículo estava equipado comum sistema de orientação por motores a gás que 
permitia uma melhor atitude do satélite sobre o alvo a observar. Uma missão do FSW-0O tinha uma duração de 5 dias durante os 
quais o satélite recebia energia de baterias de Ag-Zn. O satélite tinha um comprimento de 4,60 metros e um diâmetro de 2,20 
metros, tendo um peso de 3.100 kg (com uma carga total de 750 kg). A cápsula recuperável da série FSW-0 estava colocada na 
zona frontal do veículo com o escudo térmico da direcção do movimento. A cúpula esférica albergava o sistema de pára-quedas. 


; Data Hora ; Local 
Desig. Int. | NORAD (UTC) Veículo Lançador 


FSW-0 (1) | 1975-11A 08452 26-Nov-75 3:29:00 | CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-1) | Jiuquan, LA2B 
FSW-0 (2) | 1976-117A 09587 07-Dez-76 3:46:00 | CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-2) | Jiuquan, LAZ2B 
FSW-0 (3) | 1978-011A 10611 26-Jan-78 4:57:00 | CZ-2C Chang Zheng-2C (CZ2C-3) | Jiuquan, LAZB 





Os satélites da série FSW-1 tinham uma forma cónica com um comprimento de 3,14 metros. O veículo, que tinha um 
peso de 2.100 kg e um diâmetro de 2,2 metros, era dividido em dois módulos: o Módulo de Equipamento e o Módulo de 
Reentrada. O Módulo de Equipamento tinha um comprimento de 1,6 metros e albergava o sistema de controlo e orientação do 
satélite. O Módulo de Reentrada (com uma capacidade máxima de carga recuperável de 180 kg) tinha um comprimento de 1,5 
metros e albergava a carga de observação da superficie terrestre (filme fotográfico e câmaras CCD). 


O satélite era estabilizado nos seus três eixos espaciais e a sua energia era fornecida por baterias de Au-Zn, tendo a sua 
missão uma duração média de 7 a 10 dias. 


Os dispositivos de observação obtinham uma alta resolução de 10 a 15 metros. O filme recuperado era revelado na 
Terra. O sistema de câmaras CCD obtida imagens com uma resolução de 50 metros em tempo quase real, sendo as imagens 
recebidas no Centro de Controlo de Satélites de Xian. 


"“Fanhui Shei Weixing” — Satélite de Teste Recuperável. 


2 A 5 de Novembro de 1974 um foguetão CZ-2A Chang Zheng-2A (CZ2A-1) foi lançado desde a Plataforma LA2 do Centro de 
Lançamento de Satélites de Jiuquan, tendo como missão a colocação em órbita de um satélite FSW-0. O lançamento falhou 
devido a uma causa desconhecida. 
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Exteriormente a diferença entre a série FSW-2 e a série FSW-1 era a existência de mais um módulo, sendo os novos 
satélites lançados pelos foguetões CZ-2D Chang Zheng-2D. O módulo adicional tinha um comprimento de 1,5 metros, um 
diâmetro de 2,2 metros, tendo o satélite um peso que variava de 2.500 kg a 3.100 kg e um comprimento de 4,6 metros. 


À Data Hora ; Local 


Satélites FSW-1 durante a fase de preparação para o seu 
lançamento. Imagens: arquivo fotográfico do autor. 





Os FSW-2 tinham uma maior capacidade de carga, podendo 
transportar 350 kg de carga recuperável e 400 kg de carga não 
recuperável. A duração média de uma missão era de 18 dias. Existem 
referências que notam que os FSW-2 poderiam manobrar em órbita. 


' Data Hora Local 
Nome Desig. Int. | NORAD (UTC) Veiculo Lançador 


FSW-2 (1) | 1992-0514 22072 09-Ago-92 | 8:00:00 CZ-2D Chang Zheng-2D (CZ2D-1) Jiuquan, LA2 


FSW-2 (2) | 1994-0374 23145 03-Jul-94 8:00:00 CZ-2D Chang Zheng-2D (CZ2D-2) Jiuquan, LA2 
FSW-2 (3) | 1996-0594 24634 20-Out-96 7:20:00 CZ-2D Chang Zheng-2D (CZ2D-3) Jiuquan, LA2 





Segundo a Federação de Cientistas Americanos foi feita referência em 1989 ao desenvolvimento de uma segunda 
geração de satélites recuperáveis que seriam muito maiores, mais pesados e mais avançados do que a série FSW-2. O novo 
satélite 1ria também incorporar técnicas de reentrada mais sofisticadas de forma a melhorar a precisão na aterragem e a diminuir 
as forças de aceleração (que atingiam os 20 g durante a reentrada nas anteriores cápsulas FSW). 


na ; Ei A Em 
Assim, espera-se que os satélites FSW-3, também conhecida pela designação Jianbing-4” (dE, tenham uma 
resolução de 1 metro, sendo o sistema baseado em tecnologias de ponta utilizando CCD e operando em órbitas sincronizadas 
com o Sol a uma altitude de 700 km. 


* O satélite FSW-1 (4) foi lançado juntamente com o satélite Freja (22161 1992-0644). 
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Lançamento Lançamento 
FSW-3 (1) | 2003-0514 | 28078 | 03-Nov-03 CZ-2D Chang Zheng-2D/2 (CZ2D/2-4) nuduan, 


LA2 


FSW-3 (2) | 2004-0334 | 28402 | 29-Ago-04 | 7:50:00 | CZ-2C Chang Zheng-2C/2 (CZ2C/2-13) o 


FSW-3 (3) | 2004-0394 28424 27-Set-04 8:00:00 CZ-2D Chang Zheng-2D/2 (CZ2D/2-5) o 

FSW-3 (4) | 2005-027A 28776 02-Ago-05 7:30:00 CZ-2C/3 Chang Zheng-2C/3 (CZ2C-14) Ei 
Jiuquan, 

FSW-3 (5) | 2005-0334 28824 29-Ago-05 CZ-2D/2 Chang Zheng-2D/2 (CZ2D-7) LA? 


O foguetão lançador CZ-2C Chang Zheng-2C 





O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C é um veículo a propulsão líquida principalmente 
utilizado para colocar cargas em missões destinadas à órbita terrestre baixa. O CZ-2C é a 
versão mais frequentemente utilizada dos lançadores Chang Zheng. De forma a satisfazer as 
necessidades dos diferentes clientes, a Academia Chinesa de Veículos Lançadores (ACVL) 
desenvolveu um novo estágio superior, o SD, que tem sido utilizado comercialmente desde 
o final dos anos 90 e que levou a cabo sete missões bem sucedidas para colocar em órbita 
satélites da rede Iridium. 


O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C está disponível em três versões: 


e A versão básica: lançador CZ-2C a dois estágios para missões em órbitas 
baixas, inferiores a 500 km de altitude, e com uma capacidade de carga de 
3.366 kg (altitude de 200 km, inclinação orbital de 63º em relação ao 
equador terrestre); 


e A versão de três estágios: lançador CZ-2C/SD, CZ-2C/SM e o veículo 
CZ-2C utilizado em Abril de 2004. De acordo com recentes observações 
estas versões parecem compartilhar o primeiro e segundo estágio. 
Comparado com a versão original, o segundo estágio é mais alongado 
com o primeiro estágio a permanecer com o mesmo comprimento. Pode 
haver no entanto, melhorias nos motores utilizados nestes lançadores. As 
diferenças nestes veículos situam-se ao nível da utilização ou não de 
diferentes estágios superiores e que estágios superiores são utilizados. 
Uma designação alternativa para a versão de três estágios do CZ-2C é 
“CZ-2C Block 2”, denominando “CZ-2C/2” a versão de dois estágios. 
Estes lançadores são utilizados para colocar satélites em órbitas baixas ou 
órbitas sincronizadas com o Sol (polares) superiores a 500 km de altitude 
com uma capacidade de carga de 1.456 kg (altitude de 900 km, polar e 
sincronizada com o Sol). 


e A versão utilizada a 29 de Agosto de 2004. Comparada com versões 
anteriores apresenta um primeiro estágio mais alongado e quatro 
estabilizadores aerodinâmicos colocados no fundo do primeiro estágio. O 
seu comprimento total é de 42 metros. Uma nova designação poderá ser 
“CZ-2€C Block 3” ou simplesmente “CZ-2C/3”. 


O lançador CZ-2C proporciona interfaces mecânicas e eléctricos flexíveis e uma 
ogiva capaz de ser ajustada no seu comprimento consoante o comprimento do satélite a ser 
lançado. O ambiente a que o satélite é submetido no lançamento (vibrações, choque, 
pressão, acústica, aceleração e ambiente térmico), atinge os requisitos comuns no mercado 
do lançamento comercial de satélites. 





* Da mesma forma a designação Jianbing-1 refere-se aos primeiros três satélites FSW-0, Jianbing-2 refere-se a alguns FSW de 
natureza militar e Jianbing-3 refere-se ao satélite Z1 Yuan-2. Todos os satélites FSW de natureza civil não possuem designação 
Jianbing, sendo no entanto extremamente difícil identificar a natureza de todos os satélites FSW. 
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O primeiro estágio, L-140, tem um comprimento de 25,72 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 
153.000 kg, pesando 10.000 kg sem combustível. Desenvolve 336.00 kgf no vácuo, tendo um les de 291 s (Ies-nm de 261 s) e 
um Tg de 122 s. Está equipado com quatro motores YF-20B que consomem N,0,/UDMH. 


O segundo estágio, L-35, tem um comprimento de 77,757 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 39.000 
kg, pesando 4.000 kg sem combustível. Desenvolve 77.700 kgf no vácuo, tendo um les de 295 s (Tes-nm de 270 s) e um Tq de 
130 s. Está equipado com um motor YF-25/23 que consome N,0,/UDMH. 


Lançamento do 27º satélite recuperável 





A 2 de Agosto de 2005 a agência noticiosa chmesa Xinhua 
anunciava o lançamento do 21º satélite recuperável da 
China. O lançamento teve lugar às 0730UTC a partir do 
Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan e fora 
levado a cabo por um foguetão CZ-2C/3 Chang Zheng- 
2C/3 (CZ2C/3-14). O satélite FSW-3 (4), ou FSW-21, 
entrara em órbita terrestre ás 0750UTC. Segundo a 
Xinhua o satélite seria utilizado para levar a cabo 
pesquisas científicas, observação do solo e mapeamento, e 
“outras experiências no espaço exterior”. O Centro de 
Medição e de Controlo de Satélites de X1ºan monitorizou 
toda a missão do veículo. O FSW-3 (4) terá sido colocado 
numa órbita inicial com um apogeu a 494 km de altitude, 
perigeu a 165 km de altitude e inclinação orbital de 63º em 
relação ao equador terrestre. Nos dias 5 e 7 de Agosto o 
apogeu orbital foi elevado para os 552 km de altitude e 
uma terceira manobra semelhante foi levada a cabo a 19 
de Agosto após o apogeu ter baixado para os 535 km de 
altitude. 


A 2 de Agosto de 2005 um foguetão CZ-2C/3 Chang 
Zheng-2C/3 colocava em órbita o satélite recuperável 


FSW-3 (4). Imagem: Xinhua. 
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Este lançamento foi marcado por uma diferença no que diz respeito ao lançador em relação a missões semelhantes 
levadas a cabo anteriormente. Ao contrário do que havia acontecido com outros satélites deste tipo, o FSW-3 (4) encontrava-se 
no interior de uma ogiva de protecção enquanto que os anteriores FSW haviam sido lançados sem qualquer ogiva de protecção. 


O satélite regressou à Terra ás 2335UTC do dia 29 de Agosto após 27 dias em órbita terrestre e no mesmo dia que era 
colocado em órbita o satélite recuperável FSW-3 (5). 


Após entrar em órbita terrestre o satélite FSW-3 (4) recebeu a Designação Internacional 2005-027A, com número de 
catálogo orbital 28776. Para os restantes objectos resultantes deste lançamento ver a secção “Outros Objectos Catalogados” do 
boletim Em Orbita n.º 58. 


11 de Agosto — Ariane-5GS (V166/L523) 
Thaicom-4 (iPStar-1) 


Com um calendário de lançamentos afectado pelos atrasos na preparação de vários satélites, a Arianespace procedeu ao seu 
segundo lançamento orbital em 2005 no dia 11 de Agosto colocando em órbita um satélite de comunicações tailandês utilizando 
o primeiro Ariane-56s. 


O Ariane-5GS 


O foguetão Ariane-5GS (na imagem ao lado cedida pela 
Árianespace) é uma nova versão do lançador Ariane-5G pela 
introdução de uma versão melhorada dos propulsores laterais de 
combustível sólido P240 e da variante L1O do estágio EPS (com 
maior capacidade de propolente) juntamente com o estágio principal 
EPC (H158). 


O Ariane-5GS é capaz de colocar uma carga de 16.000 kg 
numa órbita a 400 km de altitude com uma inclinação de 51,6º em 
relação ao equador terrestre ou então uma carga de 6.800 kg numa 
órbita de transferência para a órbita geossincrona com um apogeu de 
40.000 km de altitude. No lançamento desenvolve uma força de 
1.160.000 kgf, tendo um peso total de 746.000 kg. O seu 
comprimento é de 54,05 metros e o seu diâmetro é de 5,40 metros 
(sem ter em conta os propulsores laterais). 


O Ariane-5GS é um lançador a dois estágios, auxiliados por 
dois propulsores laterais a combustível sólido EAP (Etages 
Accélérateurs a Poudre). Designados SPB235 e construídos pela 
Europropulsion (uma empresa constituída pela Snecma, França, e 
pela Ávio SpA, Itália), cada propulsor tem um peso bruto de 273.000 
kg, pesando 39.800 kg sem combustível e desenvolvendo 660.000 
kgf no vácuo. O Tes é de 275 s, o Ies-nm é de 250 s e o Tq é de 129 
s. Os propulsores laterais têm um comprimento de 31,60 metros e 
um diâmetro de 3,05 metros. Estão equipados com um motor P240, 
construído pela empresa francesa SNPE, que consome combustível 
sólido. 


O primeiro estágio, EPC HI58 (Etages à Propegol 
Criogénic), tem um comprimento de 30,50 metros e um diâmetro de 
5,46 metros. Tem um peso bruto de 170.800 kg e um peso sem 
combustível de 12.700 kg. O seu Tes é de 4305, o Tes-nm é de 340 s 
eo Tg é de 589 s. O seu motor criogénico Vulcan (com um peso de 1.300 kg, um diâmetro de 2,0 metros e um comprimento de 
3,0 metros) é capaz de desenvolver 109.619 kgf no vácuo, com um les de 431 s, um Ies-nm de 326 s e um Tq de 605 s. O 
Vulcain é construído pela empresa francesa SEP. 





Entre o primeiro estágio e o segundo estágio encontra-se a secção de equipamento do Ariane-5 que por vezes é 
denominada de “cérebro do lançador”. Esta secção está equipada com sistemas de distribuição de energia, com uma unidade de 
controlo de voo, um sistema de telemetria e outros componentes que proporcionam orientação durante o voo e sequenciamento 
durante a missão. 


O segundo estágio do Ariane-5GS, EPS L10 (Etages à Propegol Stockable), tem um comprimento de 3,36 metros e um 
diâmetro de 3,96 metros. Tem um peso bruto de 12.500 kg e um peso sem combustível de 2.700 kg. O seu Tes é de 324 se o Tq é 
de 1.100 s. O seu motor L1O Aestus (na imagem ao lado) tem um peso de 110 kg e é capaz de desenvolver 2.950 kgf no vácuo, 
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com um les 324 s e um Tq de 1.110 s. Consumindo N,0,/UDMH, o L10 é construído pela empresa alemã MBB. A tubeira do 
Aestus é movível por um sistema electromecânico até um ângulo de 9,5º em relação à vertical. A versão original deste motor 
(L9.7) não podia ser reactivada após o final da sua queima. 


Os estudos iniciais para o desenvolvimento do Ariane-5 tiveram início em 1984, com o desenvolvimento em grande 
escala a iniciar-se em 1988. O Ariane-5 foi desenhado para lançar o varvém espacial europeu Hermes. Porém, quando o Hermes 
foi cancelado a Arianespace viu-se com um foguetão lançador que era demasiado grande para lançar o que seria no futuro a sua 
carga principal, isto é satélites para a órbita geossincrona. A Arianespace iniciou então o desenvolvimento de um veículo capaz 
de colocar dois satélites em órbita geossíncrona. 


O satélite de telecomunicações Thaicom-4 


Com uma massa no lançamento de 6.485 kg o satélite 
Thaicom-4 foi o mais pesado satélite colocado numa 
órbita geossincrona até á data. Também designado 1PStar- 
1, o Thaicom-4 é um dos maiores e mais avançados 
satélites alguma vez construídos para um cliente 
comercial. Baseado na plataforma SS/L-1300 da Space 
Systems/Loral, o satélite irá fornecer serviços a clientes 
situados na Ásia, Austrália e Nova Zelândia. Com vários 
níveis de serviços de acesso á Internet competindo com os 
fornecedores de Internet de cabo e serviços digitais. 


O satélite tem uma capacidade de transmissão de 
dados de 40 Gbps, proporcionando uma velocidade de até 
8 Mbps na emissão de dados e de até 4 Mbps na recepção. 
Localizado na órbita geossíncrona a 119,5º de longitude 
Este, o Thaicom-4 utiliza as suas sete antenas para 
transmitir em banda-Ku e banda-Ka. O Thaicom-4 deverá 
operar durante 12 anos. 





Lançamento do Thaicom-4 


A luz verde para o início da campanha de lançamento da missão 
V166 teve lugar a 4 de Abril de 2005 com uma reunião entre os 
responsáveis da Arianespace. No dia seguinte foi iniciada a 
montagem do lançador com a colocação do estágio principal na 
plataforma móvel de lançamento. Nos dias 6 e 7 de Abril 
procedeu-se á montagem dos dois propulsores laterais de 
combustível sólido e o estágio superior foi colocado em posição 
no dia 13 de Abril. Neste dia procedeu-se também á colocação da 
secção de equipamento que contém a instrumentação de controlo e 
comando do veículo. 


No dia 29 de Abril o lançador foi transportado do edifício 
de integração do lançador para o edifício de montagem final. O 
Ariane-5GS permaneceu em armazenamento neste edifício até à 
chegada do satélite Thaicom-4 a Kourou no dia 8 de Junho. 
Chegado a Kourou, deu-se início aos preparativos do satélite que 
foi abastecido com os propolentes necessários para as manobras 
orbitais a 25 de Junho. O satélite foi posteriormente colocado no 
adaptador de carga e transferido para o edifício de montagem final 
a 29 de Junho, sendo integrado no lançador no dia seguinte. 


A ogiva de protecção do satélite foi montada a 1 de Julho 
mas os preparativos para a missão foram suspensos devido a 
problemas no abastecimento do estágio superior com os 
propolentes hipergólicos. Um problema com o abastecimento de 
hidrazina obrigou à substituição do estágio superior alguns dias 
antes do lançamento. Após esta situação foram levadas a cabo 
verificações adicionais ao veículo e dada ordem para se prosseguir 
com o lançamento. 





No dia 8 de Agosto foi levada a cabo uma reunião dos responsáveis da Arianespace e dada autorização para o transporte 
do lançamento para a plataforma ELA-3 no dia 9 de Agosto. 
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A contagem decrescente final teve início 
às 1909UTC do dia 10 de Agosto seguindo-se uma 
verificação dos sistemas eléctricos ás 2309UTC. O 
abastecimento do primeiro estágio com os 
propolentes criogénicos teve início ás 0149UTC 
do dia 11 de Agosto. O arrefecimento dos sistemas 
do motor Vulcain iniciou-se ás 0319UTC. Ás 
0529UTC foi levado a cabo uma verificação final 
das ligações de telemetria e de rádio entre o 
equipamento de solo e o lançador. 


Às 0632UTC (T-7m) entrava-se na 
denominada Sequência Sincronizada a partir da 
qual os computadores começavam a controlar a 
contagem decrescente, preparando o foguetão e os 
sistemas do solo para o lançamento. A T-6m 
(0633UTC) foram verificados os níveis do 
oxigénio de hidrogénio líquido e todos os 
dispositivos pirotécnicos foram armados. Às 
0635UTC (T-4m) era iniciada a pressurização do 
estágio principal e ás 0636UTC (T-3m) a hora do 
lançamento era introduzida no computador 
principal do lançador e as pressões no estágio 
principal atingiam os níveis necessários para o 
VOO. 


uCsG 


que Video, 


A T-2m (0637UTC) as válvulas de 
abastecimento do motor principal Vulcaim-1 eram 
abertas e as válvulas do sistema de arrefecimento 
do motor eram encerradas. A T-37s (0638UTC) 
era iniciada a sequência automática de ignição e a 
T-30s (0638UTC) o sistema de supressão sonora 
era iniciado inundando a plataforma de 
lançamento com milhões de litros de água para 
diminuir os efeitos nefastos das ondas sonoras 
produzidas pela ignição do motor do Ariane. A T- 
I8s (0638UTC) imiciava-se o arrefecimento das 
condutas de hidrogénio do motor Vulcain-1, mas a 


T-15s (0638UTC) a contagem decrescente era 
Os preparativos finais do foguetão Ariane-5GS (V 166) no CSG Kourou | suspensa devido a um problema com o sistema de 


antes da sua transferência para a plataforma de lançamento ELA-3. queima de hidrogénio residual. 
Imagem: Arianespace. 


E 1 photo Op 








Pelas 064]UTC a contagem decrescente 
era reciclada para T-7m enquanto se aguardava pela resolução do problema que havia interrompido a contagem automaticamente 
minutos antes. A contagem decrescente era retomada ás 0813UTC (T-7m). A T-6m (0814UTC) foram verificados os níveis do 
oxigénio de hidrogénio líquido e todos os dispositivos pirotécnicos foram armados. Às 0816UTC (T-4m) era iniciada a 
pressurização do estágio principal e ás 0817UTC (T-3m) a hora do lançamento era introduzida no computador principal do 
lançador e as pressões no estágio principal atingiam os níveis necessários para o voo. A T-2m (0818UTC) as válvulas de 
abastecimento do motor principal Vulcaimn-1 eram abertas e as válvulas do sistema de arrefecimento do motor eram encerradas. A 
T-40s (0819:57UTC) o lançador começava a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia. A T-37s 
(0820:00UTC) era iniciada a sequência automática de ignição e a T-30s (0820:07UTC) o sistema de supressão sonora era 
activado. A T-22s (0820:15UTC) o controlo da contagem decrescente era transferido para o computador de bordo e a T-18s 
(0820:19UTC) iniciava-se o arrefecimento das condutas de hidrogénio do motor Vulcain-l. A T-6s (0820:31UTC) entrava em 
acção o sistema de queima de hidrogénio residual sobre a tubeira do Vulcain-l1 e a T-3s (0820:34UTC) os sistemas de orientação 
inercial entravam em modo de voo. 


A ignição do Vulcain-1 ocorreu às 0820:37UTC e entre T+4s e T+7s o computador de bordo verificou todos os sistemas 
do lançador, permitindo a ignição dos dois propulsores laterais de combustível sólido a T+7,3s (0820:44UTC). Pelas 
0821:07UTC (T+30s) o foguetão já havia levado a cabo as manobras de rotação e translação, colocando-se na trajectória correcta 
em direcção a Este. O final da queima dos dois propulsores laterais de combustível sólido ocorria a T+2m 30s (0823:07UTO). Ás 
0823:47UTC (T+3m 10s) o lançador encontrava-se a 100 km de altitude e viajava a uma velocidade de 2,36 km/s. A separação 
da ogiva de protecção do satélite ocorria às 0824:22UTC (T+3m 45s) e a T+5m (0825:37UTC) o lançador encontrava-se a uma 
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altitude de 139 km e viajava a uma velocidade de 3,16 km/s. O quadro seguinte mostra a evolução da altitude com a velocidade a 
caminho da órbita terrestre. 


























Ariane-5GsS (V166/L522) / Thaicom-4 (iPStar-1) 
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O final da queima do estágio principal ocorreu ás 0830:37UTC (T-+5m) separando-se de seguida. Este estágio executaria 
uma única órbita terrestre com um apogeu a 1.623 km de altitude, um perigeu a 47 km de altitude e uma inclinação orbital de 
7,2º em relação ao equador terrestre, reentrando na atmosfera sobre o Oceano Pacífico. Logo após a separação do estágio EPC- 
H158 entrava em ignição o estágio superior EPS cuja queima terminaria às 0847:40UTC (T+27m 3s). A separação do satélite 
Thaicom-4 ocorria às 0849:06UTC (T+28m 29s) ficando colocado numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona com 
um apogeu de 2.167,07 km de altitude, um perigeu de 661,23 km de altitude e uma inclinação orbital de 7º. Nas semanas 
seguintes o satélite manobrou com os seus próprios meios para a sua órbita operacional. 





Após entrar em órbita terrestre o satélite Thaicom-4 recebeu a Designação Internacional 2005-0284, com número de 
catálogo orbital 28786. Para os restantes objectos resultantes deste lançamento ver a secção “Outros Objectos Catalogados” do 
boletim Em Orbita n.º 58. 


animal 


VIVA O CIRCO 
SEM ANIMAIS 





Em Órbita — Vol.5 - N.º 60/ Outubro - Novembro de 2005 12 


Em Órbita 


ni 


Mars Reconnaissance Orbiter 


me ml 
ECO Som a 


Em Órbita — Vol.5 - N.º 60 / Outubro - Novembro de 2005 





Em Órbita 


12 de Agosto — Atlas-5/401 (AV-007) 


MRO (Mars Reconnaissance Orbiter) 


Uma nova missão para Marte foi lançada pela NASA a 12 de Agosto de 2005. A Mars Reconnaissance Orbiter (MRO) poderá 
vir a representar um papel importante na nova visão para a exploração espacial preconizada pelo Presidente dos Estados Unidos, 
Goerge W. Bush,... se alguma vez sair do chão. 


A Mars Reconnaissance Orbiter (MRO) 


A MRO procura evidências passadas da existência de água na superfície de Marte durante um longo período. Enquanto outras 
missões a Marte mostraram que a água fluiu na superfície do planeta vermelho, permanece um mistério se a água existiu durante 
o tempo suficiente para proporcionar um habitat para a vida. 


A MRO 1rá estudar a 
história da água em Marte. Após 
uma viagem de sete meses e seis 
meses de manobras de 
aerotravagem para atingir a sua 
órbita operacional, a MRO irá 
procurar encontrar as pistas da 
existência de água em Marte 
com os seus instrumentos 
científicos. Estes instrumentos 
irão proporcionar fotografias de 
alta resolução da superficie 
marciana, analisar os minerais, 
procurar por água na sub 


superfície, determinar a 
distribuição da poeira e água na 
atmosfera, e monitorizar 


diariamente os padrões de tempo 
globais. Estes estudos 1rão 
ajudar a determinar se existem 
depósitos de minerais que se 
formam na água em longos 
períodos de tempo, irão detectar 
a existência de linhas costeiras 
originadas por antigos oceanos e 
lagos, e analisar os depósitos de 
camadas originadas pela água 
corrente. A MRO irá também ser capaz de determinar se o gelo subterrâneo descoberto pela Mars Odyssey em órbita de Marte é 
a camada superior de um depósito de gelo profundo ou se uma camada fina em equilíbrio com a actual atmosfera e com os ciclos 
sazonais do vapor de água. 





A MRO será capaz de observar estruturas de pequena escala. Na sua observação de Marte a MRO 1rá aumentar o 
número de locais observados em detalhe. Uma das câmaras a bordo da MRO é uma das maiores alguma vez lançadas numa 
missão planetária. Enquanto que as anteriores câmaras noutros veículos em órbita de Marte podiam identificar objectos tão 
pequenos como um autocarro escolar, a nova câmara será capaz de observar detalhes tão pequenos como uma mesa de jantar. 
Esta capacidade irá também permitir ao veículo identificar obstáculos tais como grandes rochas que poderiam colocar em perigo 
a segurança de futuros veículos de superficie. O seu espectrômetro observacional será também capaz de observar áreas em 
pequena escala e cerca de cinco vezes mais pequenas do que um campo de futebol, uma escala perfeita para identificar fintes 
quentes ou outras características aquáticas. 


A MRO será um potente elo de ligação para comunicação e navegação. Os sistemas de telecomunicações do veículo 
irão estabelecer um serviço crucial para as futuras sondas a Marte, tornando-se na primeira ligação com a Terra, um tipo de 
“Internet planetária” que pode ser utilizada por uma variedade de veículos internacionais nos próximos anos. Ao testar a 
utilização da frequência de rádio em banda-Ka, a MRO pode demonstrar o potencial para uma maior performance nas 
comunicações utilizando menos energia. O veículo também transporta uma câmara navegacional experimental. Se esta câmara 
funcionar na perfeição, câmaras similares podem ser colocadas em outras sondas que orbitem Marte no futuro e que podem servir 
como um sistema de “olhos” interplanetários para orientar veículos de superficie nas suas descidas até Marte abrindo assim 
excitantes mas perigosas áreas de exploração no planeta. 
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A MRO foi construída pela Lockheed Martin Space Systems (Astronautics) e tinha um peso de 2.180 kg no seu 
lançamento. A sua missão primária terminará a 31 de Dezembro de 2010, cinco anos e meio após o seu lançamento. 


A ciência da MRO 


A MRO irá caracterizar a superficie, subsolo e a atmosfera de Marte, e irá identificar potenciais locais de descida para futuras 
missões. 


As Investigações científicas e instrumentos da MRO suportam directamente a estratégia global do denominado Mars 
Exploration Program que é caracterizada pela frase “Following the Water”. Os principais pontos que caracterizam a missão da 
MRO são: 


e Determinar se alguma vez existiu vida em Marte; 
e Caracterizar o clima de Marte; 
e Caracterizar a geologia de Marte; 
e Preparar a futura exploração humana de Marte 
Determinar se alguma vez existiu vida em Marte 


Durante as próximas duas décadas a NASA 1rá levar a cabo várias missões para determinar se alguma vez a vida se desenvolver 
no planeta Marte. Esta procura inicia-se determinando se o ambiente marciano alguma vez foi capaz de suportar a vida. 


Condições necessárias para o 
desenvolvimento da vida 


F Ha E 

1) * e 
a E mise 

nf, 
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Na Terra, todas as formas de vida necessitam de 
água para sobreviver. É provável, apesar de não tão 
certo, de que se a vida se desenvolveu em Marte, o 
fez na presença de um abastecimento de água. Em 
Marte a MRO irá procurar por sinais da existência 
de vida em áreas onde a água líquida tenha estado 
estável, e por debaixo da superfície onde ainda 
possa existir actualmente. Talvez possam ainda 
existir algumas fontes quentes em Marte onde 
piscinas hidrotermais possam proporcionar locais 
para o desenvolvimento da vida. Dados recentes 
enviados pela Mars Global Surveyor sugerem que 
a água líquida possa existir mesmo abaixo da 
superficie em alguns locais no planeta. A 2001 
Mars Odyssey encontra-se a constituir mapas do 
subsolo que possam revelar depósitos de água 
numa escala global. Sabemos que a água em forma 
de gelo existe nos pólos de Marte e estas áreas 
serão também bons locais para procurar por sinais 
de vida. 





Juntamente com a água líquida, a vida também necessita energia. Por 1sso, futuras missões a Marte 
irão também procurar por fontes de energia para além da luz solar, dado que a vida na superficie de Marte é 
pouco provável devido à presença dos chamados “superóxidos” que destroem as moléculas orgânicas nas 
quais a vida se baseia. Na Terra podemos encontrar vida em muitos locais onde a luz solar nunca chega, tais 
como nas profundezas oceânicas, no interior das rochas e nas profundezas da superficie terrestre. A energia 
química e geotermal são fontes de energia utilizadas pelas formas de vida na Terra. Talvez pequenos 
micróbios em Marte possam utilizar fontes de energia semelhantes. 


Procurando por sinais de vida 


A NASA 1rá também procurar por sinais de vida em Marte ao analisar as bioassinaturas das possíveis formar 
actuais e passadas de Marte. O carbono é uma peça fundamental para a vida. Ao conhecer onde está o 
carbono e em que forma, poderá nos dizer muito acerca do desenvolvimento da vida em Marte. 


A actual atmosfera de Marte consiste maioritariamente de dióxido de carbono. Se os minerais 
carbonatados foram formados na superfície de Marte por reacções químicas entre a água e a atmosfera, a 
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presença destes minerais pode ser uma pista para indicar que a água esteve presente durante um longo 
período de tempo, talvez o necessário para o desenvolvimento da vida. 


Na Terra os fósseis nas rochas sedimentárias deixam um registo da vida passada. Baseados nos 
estudos dos registos fósseis na Terra, sabemos que somente certos ambientes e tipos de depósitos 
proporcionam bons lugares para a preservação de fósseis. Em Marte, as buscas estão já a decorrer para 
localizar lagos os riachos que possam ter deixado depósitos semelhantes. 


Porém por enquanto os tipos de bioassinaturas que sabemos identificar são aquelas encontradas na 
Terra. É possível que a vida noutros planetas possa ser bem diferente. O desafio é sermos capazes de 
diferenciar a vida onde quer que a encontremos, independente da sua química, estrutura e outras 
características que possa ter. As tecnologias de detecção de vida actualmente em desenvolvimento irão 
ajudar-nos a detectar a vida em todas as formas que possa existir. 


Caracterizar o clima de Marte 


Uma das mais importantes prioridades na exploração de Marte é a compreensão do seu actual clima, como é que o clima era no 
passado distante e as causas das alterações climáticas ao longo dos tempos. 


Como é o clima de Marte na actualidade? 


F 


O clima actual em Marte é 
regulado por alterações 
sazonais das calotes de gelo 
polares de dióxido de carbono, 
pelo movimento de grandes 
quantidades de poeiras na 
atmosfera e pela troca de vapor 
de água entre a superfície e a 
atmosfera. Um dos padrões 
mais dinâmicos do clima de 
Marte é a formação de 
tempestades de poeira que 
geralmente ocorrem no Sul de 
Marte durante a Primavera e 
Verão. Estas tempestades 
podem crescer até encobriram 
todo o planeta. Compreender a 
forma como estas tempestades 
se desenvolvem é um dos 
objectivos de futuros estudos 
climáticos. 





O que pode revelar o actual clima de Marte sobre o seu passado? 


Uma melhor compreensão do actual clima de Marte irá ajudar os cientistas a modelar o seu comportamento 
climático passado. Para fazer isso iremos necessitar de mapas mais detalhados do clima de Marte e mais 
informação acerca da quantidade de poeiras e vapor de água na atmosfera. 


Monitorizar o planeta á procura desta informação durante um ano marciano (687 dias terrestres) irá 
ajudar a compreender a forma como Marte se comporta ao longo dos seus ciclos sazonais e 1rá orientar-nos 
na compreensão de como o planeta se altera ao longo de milhões e anos. 


As camadas de terreno das regiões polares de Marte também albergam pistas acerca do passado de 
Marte. Quando e como se deu o depósito destas camadas em Marte? Será que o clima de Marte foi 
semelhante ao da Terra? Se sim, o que é que aconteceu para alterar o planeta para um local seco, frio e 
desértico que é hoje? São estas as questões que as várias missões a Marte ainda têm de responder. 


Caracterizar a geologia de Marte 


Como é que Marte se tornou no planeta que hoje conhecemos? O que torna Marte semelhante á Terra e o que os diferencia? 
Estas questões serão debruçadas ao se estudar a geologia de Marte. Como parte do Mars Exploration Program, a NASA quer 
compreender os papéis relativos do vento, da água, do vulcanismo, da tectónica, da craterização e de outros processos na 
formação e moldagem da superfície de Marte. 
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O magnetismo de Marte fornece pistas para o interior do planeta 


A descoberta pela Mars Global Surveyor de grandes áreas de materiais magnéticos em Marte indica que o 
planeta teve em tempos um campo magnético tal como o que existe na Terra. Devido ao facto dos campos 
magnéticos em geral actuarem para proteger os planetas de muitas formas de radiação cósmica, esta 
descoberta tem implicações importantes para os prospectos de se encontrar evidências de vida passada na 
superfície marciana. O estudo de antigos campos magnéticos também fornece informações importantes 
acerca da estrutura interior, temperatura e composição de Marte no passado. A presença de campos 
magnéticos também sugere que Marte foi em tempos um planeta mais dinâmico do que é na actualidade. 


As rochas em Marte podem dizer-nos algo sobre a história do planeta e sobre o seu potencial 
para albergar vida 


A idade e a composição dos diferentes tipos de rochas na superfície de Marte são de importância 
fundamental. Os geologistas utilizam a idade das rochas para determinar a sequência dos eventos na história 
do planeta. A informação sobre a composição das rochas mostra o que aconteceu ao longo dos tempos. De 
importância particular é a identificação de rochas e minerais que se formaram na presença da água. A água é 
uma das chaves para determinar se alguma vez a vida singrou em Marte. 


Que outros materiais podem estar aprisionados nessas rochas e que contenham informações acerca 
da história do planeta? Como se encontram distribuídos pela superficie de Marte os diferentes tipos de 
rochas? Futuras missões irão transportar instrumentos e ferramentas especiais para auxiliar na resposta a 
estas questões. 





Preparar a futura exploração humana de Marte 


Um dia o ser humano irá viajar até Marte!!! Colocar os astronautas na superfície de Marte e trazê-los de volta em segurança para 
a Terra é um desafio extremamente dificil. Uma boa compreensão do ambiente de Marte é crítica para a operação em segurança 
do equipamento e da saúde dos astronautas. O Mars Exploration Program irá começar a olhar para estes desafios na próxima 
década 


Em Órbita — Vol.5 - N.º 60 / Outubro - Novembro de 2005 17 


Em Órbita 


A segurança dos astronautas num ambiente hostil 


A segurança dos astronautas é de importância colossal para a NASA. O planeta Marte não possui uma 
camada de ozono que na Terra nos protege das doses letais de radiação ultravioleta. Não temos boas 
informações acerca da quantidade de radiação ultravioleta que atinge a superficie de Marte. 


Uma compreensão mais detalhada das radiações em Marte irá proporcionar a informação necessária 
para se determinar os efeitos da radiação ultravioleta nos astronautas, bem como ajudar os engenheiros a 
desenhar fatos espaciais protectores e habitats. 


Sabemos que o solo marciano contém superóxidos. Na presença de radiação ultravioleta, os 
superóxidos destroem as moléculas orgânicas. Enquanto que o efeito dos superóxidos nos astronautas não 
será muito sério, o seu impacto e o impacto de quaisquer outros aspectos químicos do solo marciano deverá 
ser analisado antes do início da exploração humana de Marte. 


A exploração robótica irá abrir o caminho para a exploração humana de Marte 


Para abrir o caminho para a exploração humana a sonda 2001 Mars Odyssey começou a analisar o ambiente 
de radiação em Marte. Esta missão juntamente com a missão da MRO irá continuar a procurar por recursos 
de água que, em caso de serem descobertos, podem ser utilizados para suportar os futuros exploradores. 
Eventualmente os veículos robóticos, rovers e veículos de prospecção, serão utilizados para determinar os 
recursos de água antes ou durante a 
exploração humana do planeta. 


Técnicas avançadas de entrada 
atmosférica, descida e aterragem que 
reduzam as forças G nos veículos serão 
também desenvolvidas para a segurança dos 
veículos e dos astronautas. 


Enquanto que os exploradores 
robóticos irão abrir caminho para a 
possibilidade da concretização das missões 
tripuladas a Marte, muito dos necessários 
conhecimentos científicos e trabalhos 
técnicos para se atingir estes objectivos 
estão a ser desenvolvidos no Centro 
Espacial Johnson, Houston — Texas. 


Objectivos científicos da MRO 


Para concretizar os quatro pontos da sua missão, a MRO tem os 
seguintes objectivos científicos: 


e Caracterizar o actual clima de Marte e os seus 
mecanismos físicos de alterações climáticas 
sazonais e Interanuais. 


e Determinar a natureza dos terrenos de Marte e 
identificar aspectos relacionados com a 
presença de água. 


e Procurar por locais que mostrem a evidência 
de actividade aquática e/ou hidrotermal. 





e Identificar e caracterizar os locais com o maior 
potencial para a descida de missões científicas e de recolha de amostras por futuras missões. 


e Enviar dados científicos de veículos na superficie durante a fase de transmissão da missão. 
Instrumentos científicos na MRO 
A bordo da MRO seguem seis instrumentos que irão ser fundamentais para a concretização dos objectivos científicos da missão. 


HiRISE (High Resolution Imaging Science Experiment) — este instrumento irá fotografar centenas de alvos na 
superfície de Marte com um detalhe sem precedentes. O HiRISE opera nos comprimentos de onda visíveis mas com 
uma lente telescópica que irá obter imagens em resoluções nunca antes vistas na exploração planetária. Estas imagens 
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de alta resolução irão permitir a observação de objectos com um comprimento de 1 metro em Marte e o estudo da 
morfologia de uma maneira nunca antes conseguida. 


O HiRISE também fará observações em comprimentos de onda localizados no infravermelho próximo para obter 
informações acerca dos grupos minerais presentes. A partir de uma altitude que varia entre os 200 km e 400 km, o 
HiRISE irá obter imagens da superfície que contêm elementos de imagem (pixel) com um tamanho de 30 cm — 60 cm, 
permitindo a resolução de características com uma largura de 1,2 metros a 2,4 metros. Estas imagens de alta resolução 
proporcionarão observações sem precedentes de materiais depositados em camadas, canais, linhas de água e outras 
características, bem como caracterizar possíveis futuros locais de aterragem. As área que serão observadas em detalhe 
pelo HiRISE serão seleccionadas tendo como base os dados enviados pela Mars Global Surveyor e pela 2001 Mars 
Odyssey, além de observações levadas a cabo pelos instrumentos da MRO. 


CRISM (Compact Imaging Spectrometers for Mars) — O CRISM 1rá procurar por resíduos de minerais que se 
formaram na presença de água e que possam ter sido deixados por fontes quentes, fissuras termais, lagos ou charcos em 
Marte no seu passado quando a água poderia estar presente na sua superficie. Apesar de algumas formações no terreno 
mostrarem evidências de que a água em estado líquido possa ter corrido pela superficie de Marte há muito tempo atrás, 
a evidência de depósitos de minerais criados pela 
interacção com a água e com as rochas tem sido limitada. 


Os espectrômetros visíveis e de infravermelhos do 
CRISM irão observar as regiões na poeirenta superficie 
de Marte e mapear essas regiões em escalas tão pequenas 
como 18 metros de comprimento a partir de uma altitude 
de 300 km. O CRISM irá ler centenas de “cores” na luz 
solar reflectida para detectar os padrões que indicam a 
presença de certos minerais na superficie, incluindo os 
sinais da passada presença de água em Marte. 





CTX (Context Imager) — O CTX 1rá levar a cabo as suas 
observações ao mesmo tempo que o HiRISE e o CRISM. 
Tal como o seu nome sugere, o CTX irá fornecer um maior 
contexto para a recolha de dados por estes dois 
instrumentos. A sua resolução pode não ser tão grande, mas 
proporcionará uma imagem sobre uma área muito maior. Os cientistas irão examinar os detalhes das rochas e campos de 
minerais com outros instrumentos, mas o CTX irá fornecer uma imagem maior do terreno onde eles irão ocorrer. 





Juntos o HIRISE, o CRISM e o CTX 1rão proporcionar um conjunto de ferramentas muito poderosas. Muitos dos 
terrenos observados pela Mars Orbital Camera a bordo da Mars Global Surveyor podem ser depósitos de água 
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sedimentares. Porém, podem também ser camadas de lavas vulcânicas ou cinzas, ou mesmo depósitos originados pelo 
vento. Ao combinar as informações de depósitos em pequena escala observados pelo HiRISE, o contexto geológico do 
CTX e a informação mineralógica fornecida pelo CRISM, será possível distinguir entre estas possibilidades. 


A uma altitude de 400 km o CTX irá obter imagens do terreno com uma largura de 40 km, tendo uma resolução de 8 
metros por pixel. 


SHARAD (Shallow Subsurface Radar) — O SHARAD irá procurar por água líquida ou congelada localizada nas 
primeiras centenas de metros da crosta marciana. O SHARAD irá analisar o subsolo utilizando ondas de radar com uma 
banda de frequência entre os 15 MHz e os 25 MHz para obter a alta resolução desejada. A onda de radar reflectida, que 
é capturada pela antena do SHARAD, é sensível ás alterações nas características de reflexão eléctrica das rochas, areia e 
qualquer presença de água na superficie e subsolo. A água, tal como as rochas de alta densidade, é altamente condutiva 
e terá um eco muito forte. As alterações nas características de reflexão do subsolo, tais como depósitos por processos 
geológicos na antiga história de Marte, serão também visíveis. 


O instrumento tem uma resolução horizontal de entre 0,3 km e 3 km, e 15 metros na vertical. As características do 
subsolo terão de ser na ordem destas dimensões para poderem ser observadas. 


O SHARAD foi fornecido pela agência espacial italiana ASI. 


MCS (Mars Climate Sounder) — O MCS 1rá observar a temperatura, humidade e conteúdo de poeiras na atmosfera de 
Marte, levando a cabo medições que são necessárias para compreender o actual tempo e clima de Marte bem como 
potenciais variações que possam ocorrer. Os cientistas irão utilizar estas medições para compreender como é que a 
atmosfera de Marte circula e varia ao longo do tempo. As medições irão também ajudar a explicar como e porque é que 
as calotes polares de Marte variam em resposta à atmosfera e a absorção de energia solar. 


Como funciona o MCS? Este é um tipo de instrumento que mede as alterações na temperatura atmosférica ou a sua 
composição com a altitude. O MCS 'vê” em nove canais ao longo do espectro visível e infravermelho. A área visível é a 
equivalente á do olho humano, enquanto que a área de infravermelhos corresponde ao calor, logo ver através de 
infravermelhos será similar ao determinar o quão quente um objecto está. Um canal na área do visível e infravermelho 
próximo (0,3 um e 3,0 um) é utilizado para determinar a forma como a energia solar interage com a atmosfera e a 
superfície, o que nos ajudará a compreender o clima de Marte. Oito canais na área de infravermelhos térmicos (12 um a 
50 um) são utilizados para medir a temperatura, pressão, conteúdo em vapor de água e poeiras. Estas medições são o 
que constituem e tempo e o clima. 


O MCS irá olhar para o horizonte de Marte a partir da sua órbita para observar a atmosfera em “fatias” verticais, fazendo 
medições a cada 5 km ao longo de cada fatia através da atmosfera. Estes perfis são então combinados em mapas 
tridimensionais diários para o dia e para a noite marcianos. Estes mapas do clima mostrarão a temperatura, pressão, 
humidade e presença de poeiras em várias camadas da atmosfera (o mesmo tipo de informação utilizada pelos 
meteorologistas na Terra para compreender e prever o clima terrestre) 


MARCI (Mars Color Imager) — O MARCI irá produzir um mapa global para ajudar a caracterizar diariamente, 
sazonalmente e em ciclos anuais as variações no clima de Marte, proporcionando assim um relatório diário do tempo em 
Marte. O MARCI irá também observar outros processos tais como tempestades de poeira e alterações nas regiões 
polares utilizando cinco bandas visíveis. 


Por outro lado, o MARCI irá levar a cabo observações em ultravioletas em dois comprimentos de onde para detectar 
variações no ozono, poeiras e alterações no dióxido de carbono na atmosfera. Estes processos serão observados em 
escalas de dezenas de quilómetros. 


A tecnologia da MRO 


O desenvolvimento da tecnologia torna possível a realização destas missões. Novas inovações para a MRO incluem a Optical 
Navegation Camera (ONC), um detector no MC'S e a experiência KaBand Telecommunications. 


Optical Navegation Camera (ONC) — Esta câmara está a ser testada na MRO para se obter uma capacidade de 
navegação melhorada em futuras missões. Se o seu desempenho for satisfatório, câmaras similares serão colocadas em 
veículos futuros que serão capazes de servir como “olhos” interplanetários para orientar veículos que chegam a Marte. 
Desde 30 dias a 2 dias antes da inserção na órbita de Marte, o veículo irá obter uma série de imagens das luas de Marte, 
Fobos e Deimos. Ao comparar as posições observadas das luas em relação ás suas posições previstas, relativamente ao 
fundo estelar, a equipa da missão irá determinar com precisão a posição do veículo em relação a Marte. 


Apesar de não serem necessárias na missão da MRO, os dados desta experiência serão utilizados para demonstrar que 
esta técnica pode ser utilizada em futuros veículos para garantir a sua chegada com precisão. A precisão é necessária 
para algumas missões que no futuro irão colocar sondas na superfície e para os rovers que necessitarão de uma 
navegação precisa em Marte para chegarem aos seus locais de aterragem com segurança. 
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Telecommunications Experiment Package — A MRO testará a utilização de uma frequência de rádio em banda-Ka para 
demonstrar o potencial para uma maior performance em comunicações utilizando menos energia. 


Enquanto que as comunicações standard través do espaço profundo utilizam actualmente uma onde de rádio em banda- 
X, os futuros veículos irão incorporar sistemas de rádio utilizando a banda-Ka. Esta frequência é quatro vezes maior do 
que a banda-X (32 GHz em comparação com 8 GHz), o que permite níveis de envio de informação muito maiores. A 
MRO transporta um rádio de banda-Ka para demonstrar esta nova capacidade para futuras missões. 


Breve história dos lançadores Atlas 


O míssil balístico Atlas teve a sua origem requisição feita pela Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) em Outubro de 1945, 
que conduziu ao desenvolvimento durante a década de 50 dos mísseis Atlas, Navaho, Snark, Matador e Mace. Em 10 de Janeiro 
de 1946 foram submetidas duas propostas para a construção de mísseis com um alcance de 11.100 km, sendo uma das proposta a 
de um míssil alado e propulsionado a jacto e a outra proposta e de um míssil supersónico, de trajectória balística e propulsionado 
por foguetão. A proposta do míssil balístico incluía o aparecimento de novas tecnologias, tal como o desenho de uma estrutura de 
peso reduzido através do uso de tanques de combustível de parede única e incluídos numa única estrutura monocoque que seria 
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O foguetão Atlas-5 /401 (AV-007) na plataforma de lançamento SLC- 
41 do Cabo Canaveral aguarda a chegada da MRO (de notar que no 
topo do lançador falta a ogiva contendo a sonda). Imagem: ILS 





mantida rígida através da pressão interna. A 
performance deste míssil era quase do tipo 
“single-stage-to-orbif” ao se dar a separação dos 
motores de ignição inicial durante a ascensão. 


A 19 de Abril de 1946 a Consolidated 
Vultee Aircraft Corporation (Convair) foi 
incumbida de construir e testar dez mísseis MX- 
774 Hiroc de forma a verificar e validar as 
propostas do novo míssil. Os testes do MX-774 
iniciaram-se em San Diego em 1947, mas em 
Junho desse ano a Convair, empresa que 
propusera as duas propostas iniciais à USAF era 
informada que havia perdido o concurso para o 
novo míssil, sendo os contratos atribuídos às 
empresas Northrop e Martin que deveriam 
desenvolver a tecnologia dos mísseis alados e 
subsónicos. 


Os cortes no orçamento para a defesa dos 
Estados Unidos forçaram a USAF a terminar o 
contrato com a Convair em Julho de 1947, e isto a 
apenas três meses da data prevista para o primeiro 
voo. Porém, os fundos ainda disponíveis 
permitiram a realização de três testes do MX-774 
no White Sands Proving Ground entre Julho e 
Dezembro de 1947. Posteriormente, a Convair 
prosseguiu estudos auto-financiados do projecto. 


Porém, o início da Guerra da Coreia e o 
surgimento da Guerra Fria fizeram com que se 
desse um aumento nos fundos para a defesa e a 
Convair recebeu um novo contrato em Setembro 
de 1951 para desenvolver o MX-1593, por forma 
a iniciar o desenho de um míssil balístico 
incorporando as características já validadas pelo 
MX-774. Em 1953 a General Dynamics, uma 
nova divisão da Convair, apresenta à USAF um 
programa acelerado de desenvolvimento do novo 
míssil. O anúncio público do desenvolvimento do 
Atlas só surge a 16 de Dezembro de 1954. 


Nos primeiros anos da década de 50 um problema que atrasava o desenvolvimento da tecnologia era a baixa fiabilidade 
dos motores de combustível líquido. Este problema conduziu posteriormente ao conceito de «um estágio e meio» no qual todos 
os motores entram em ignição antes da decolagem e os motores principais são separados numa determinada fase do voo, sendo 
este mantido por motores de sustentação. Este método permitia a verificação do bom funcionamento de todos os motores antes 


do veículo deixar a plataforma de lançamento. 
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A ordem para o desenvolvimento em grande escala do Atlas surge em Janeiro de 1955, sendo designado WSIO7A-L 
(Weapons System 107A4-L). Na Convair o projecto era designado Modelo-7, curiosamente o mesmo número que, na União 
Soviética, Korolev dava ao seu míssil. Em Setembro de 1955 o projecto de desenvolvimento do Atlas recebe a classificação de 
prioridade nacional quando os relatórios dos serviços secretos indicam que a União Soviética está adiantada no desenvolvimento 
da tecnologia dos mísseis balísticos intercontinentais. O projecto torna-se num dos programas mais complexos de 
desenvolvimento, produção e teste jamais levados a cabo nos Estados Unidos e em certa parte comparável ao Projecto Manhatan. 


O primeiro teste do sistema de propulsão tem lugar a 21 Junho de 1956 na Base Aérea de Edwards e resulta num 
fracasso. Um novo teste realizado no dia seguinte, no qual o motor teve uma ignição de 4s, é coroado de sucesso. Os primeiros 
veículos de teste são terminados no final desse ano. O primeiro voo do Atlas-A (Atlas-A 4A) tem lugar a 11 de Junho de 1957 e 
o veículo é destruído devido a uma falha no sistema de abastecimento de combustível. Um segundo teste (Atlas-A 64) tem lugar 
a 25 de Setembro de 1957 e o veículo é novamente destruído, desta vez aos três minutos de voo devido novamente a uma falha 
no sistema de abastecimento de combustível. O primeiro voo com sucesso do Atlas-A (Atlas-A 124) ocorre a 17 de Dezembro 
de 1957 com o míssil a atingir o alvo localizado a 965 km. 


O primeiro míssil operacional, o Atlas-D, constituiu a base do lançador das cápsulas tripuladas do Programa Mercury. 
Utilizando os estágios superiores Agena e Centaur, o Atlas tornou-se no lançador médio por excelência dos Estados Unidos 
sendo utilizado para lançar veículos para a órbita geossíncrona e sondas planetárias. 


O quadro seguinte resume os veículos da família Atlas desenvolvidos desde os anos 50 


Veículo Atlas Características 
MX-774 Estudo da Consolidated-Vultee para demonstrar a tecnologia que posteriormente seria utilizada no 
Atlas. 
Atlas-A Primeiro modelo de teste do míssil balístico intercontinental Atlas (Atlas ICBM). 
Atlas-B Primeiro versão completa do Atlas ICBM, possuindo motores separáveis e um único motor de 
sustentação. 
Atlas-C Ultima versão de desenvolvimento do Atlas ICBM. Nunca esteve operacional nem tão pouco foi 


utilizado como lançador espacial. 


Atlas-D Primeira versão operacional do Atlas ICBM e posteriormente utilizado no Programa 
Mercury. 
Atlas-Vega Projecto que consistia num lançador Atlas equipado com um estágio superior de combustível 


armazenável. Foi planeado pela NASA como lançador para sondas planetárias e de estudo do 
espaço profundo antes da disponibilidade do Atlas-Centaur. O desenvolvimento do veículo já era 
adiantado quando a NASA se apercebeu que a USAF e a CIA já possuíam um lançador 
virtualmente idêntico em desenvolvimento, o Atlas-Hustler (posteriormente Atlas-Agena) que 
seria utilizado para as missões Corona de reconhecimento fotográfico. O Atlas-Vega acabou então 
por ser cancelado. 


Atlas-E Versão inicial totalmente operacional do Atlas ICBM. Sendo utilizado entre 1960 e 1966, era 
distinto do Atlas-F no seu sistema de orientação. Após serem retirados do serviço, foram 
reutilizados como lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-F Ultima versão operacional do Atlas ICBM, sendo distinto do Atlas-E no seu sistema de orientação. 
Foi utilizado entre 1961 e 1966. Após serem retirados do serviço, foram reutilizados como 
lançadores espaciais durante mais de vinte anos. 


Atlas-Able Veículo Atlas equipado com um segundo estágio baseado no lançador Vanguard. 


Atlas LV-3A / Agena-A Inicialmente o Agena era designado como Hustler. O veículo era baseado no motor de propulsão 
nuclear 


Atlas LV-3A / Agena-B Utilização de um estágio superior Agena melhorado. 
Atlas LV-3B / Mercury Utilizado no Projecto Mercury. 


A família Atlas-5 


A família de lançadores Atlas-5 oferece diferentes versões do mesmo veículo que podem ser utilizadas para colocar em órbita 
todo o tipo de cargas. O Atlas-5 foi desenvolvido de forma a satisfazer as necessidades da USAF ao abrigo do programa EELV 
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(Evolved Expendable Lauch Vehicle) e da demanda internacional por parte da ILS (International Launch Services) para satisfazer 
os seus clientes comerciais e governamentais. 


Tendo como base o denominado CCB (Common Core Booter), o Atlas-5 divide-se em duas versões: o Atlas-5 400 e o 
Atlas-5 500. Estas versões podem ser facilmente distinguidas pela utilização da ogiva normal utilizada em anteriores Atlas e este 
será a versão 400. Por seu lado a versão 500 utiliza uma ogiva muito maior e com um diâmetro de 5,0 metros, sendo baseada na 
ogiva utilizada pelo lançador europeu Ariane-5. A versão Atlas-5 500 pode ainda incorporar até cinco propulsores laterais de 
combustível sólido, aumentado assim a sua capacidade de carga útil. 


Tanto a versão 400 como a versão 500 utilizam como segundo estágio uma versão alongada do estágio Centaur (CIID. O 
CIII pode ser utilizado com somente um motor (Single-Engine Centaur) ou então com dois motores (Dual- Engine Centaur). 


O Atlas-5 pode ser lançado a partir do SLC-41 (Space Launch Complex-41) do Cape Canaveral Air Force Station ou 
então do SLC-3W (Space Launch Complex-3W) da Vandenberg Air Force Base. 


De forma geral o Atlas-5 é um lançador a dois estágios podendo ser auxiliado por um máximo de cinco propulsores 
sólidos acoplados ao primeiro estágio. Pode colocar 12.500 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou então 5.000 kg 
numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. Durante o lançamento é capaz de desenvolver 875.000 kgf, tendo um 
peso de 546.700 kg. O seu comprimento total é de 58,3 metros e o seu diâmetro base atinge os 5,4 metros. 


O primeiro estágio do Atlas-5, o CCB, tem um comprimento de 32,5 metros e um diâmetro de 3,8 metros, tendo um 
peso bruto de 306.914 kg e um peso sem combustível de 22.461 kg. No lançamento desenvolve uma força de 423.286 kgf, tendo 
um Tes de 338 s e um les- nm de 311 s, o seu Tq é de 253 s. O CCB está equipado com um motor RD-180 de fabrico russo que 
consome oxigénio líquido (LOX) e querosene. O RD-180 tem duas câmaras de combustão, tendo um comprimento de 3,6 metros 
e um diâmetro de 3,0 metros, tendo um peso de 5.393 kg. No lançamento desenvolve uma força de 423.050 kgf, tendo um Tes de 
338 s e um Tes-nm de 311 s,o seu Tq é de 150 s. 


O RD-180 é o único motor que tem a capacidade de aumentar e diminuir a sua potência durante o voo e que é utilizado 
em lançadores americanos (não tendo em conta o SSME utilizado nos vaivéns espaciais). Durante o primeiro voo do Atlas-3 (no 
qual o RD-180 também foi utilizado), o motor utilizou somente 74% do máximo de 423.286 kgf que pode desenvolver na fase 
inicial do lançamento e nos três minutos seguintes aumentou a potência até 92% do total, voltou a diminuir para 65% e a 
aumentar para 87%. Assim, a capacidade de aumentar e diminuir a potência do motor significa uma viagem mais suave tanto 
para o foguetão como para a carga que transporta, permitindo também uma utilização mais eficiente do combustível. O RD-150 
foi certificado para a utilização no Atlas-5 através de uma série intensiva de testes levados a cabo pela NPO Energomash, 
Khimky, e sob a direcção da Lockheed Martin. 


Podendo usar até cinco propulsores laterais de combustível sólido, pesando cada um 40.824 kg e tendo um comprimento 
de 17,7 metros e um diâmetro de 1,6 metros. Desenvolvidos pela 4erojet, cada propulsor desenvolve no lançamento uma força 
de 130.000 Igf, tendo um Tes de 275 s e um Ies-nm de 245 s e um Tq de 94 s. 


O segundo estágio do Atlas-5, Centaur V1, tem um comprimento de 12,7 metros e um diâmetro de 3,1 metros, tendo um 
peso bruto de 22.825 kg e um peso sem combustível de 2.026 kg. Desenvolve uma força de 10.115 kgf, tendo um Tes de 451 s e 
um Tq de 894 s. O Centaur V1 está equipado com um motor RL-104-4-2 fabricado pela Pratt & Whitney, consumindo LOX e 
LH>. O RL-104-4-2 tem uma câmara de combustão, tendo um peso de 167 kg. No lançamento desenvolve uma força de 10.110 
lgf, tendo um Tes de 451 s e um Tq de 740 s. 


A designação que é dada a cada versão do lançador é composta por uma numeração em três dígitos. O primeiro dígito 
indica o diâmetro da ogiva utilizada pelo lançador (por incrível que pareça, surge em metros). Assim, por exemplo quando temo 
um veículo Atlas-5 400, significa que estamos na presença de uma ogiva com 4 metros de diâmetro. O segundo dígito indica o 
número de propulsores sólidos utilizados no lançador e pode variar entre O (zero) e 5 (de salientar que a versão Atlas-5 400 não 
usa propulsores laterais de combustível sólido e por isso só veremos este número na versão Atlas-5 500). Finalmente, o terceiro 
digito indica o número de motores presentes no estágio Centaur e que pode variar entre 1 ou 2 motores. 


O Space Launch Complex-41 (SLC-41) 


A construção do SLC-41 foi iniciada em Abril de 1965 e terminada nesse mesmo ano. Foram necessários mais de 6,5 milhões de 
metros cúbicos de terra provenientes do Rio Banana, para se fazerem as fundações do complexo, composto por uma torre de 
serviço móvel MST (Mobil Service Tower) e por uma torre umbilical UT (Umbilical Tower) que faziam parte das instalações de 
lançamento dos foguetões Titan. A MST tinha uma altura de 80,7 metros e pesava mais de 2.268 t. Por seu lado a UT atingia os 
53,3 metros de altura e pesava 907,2 t. 
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A USAF aceitou o complexo a 12 de Dezembro de 1965 e utilizou-o pela primeira vez no dia 21 de Dezembro de 1965 
para lançar um foguetão Titan-IIC”. Nos anos seguintes o complexo e a plataforma foram utilizados como ponto de partida para 
várias missões históricas como a Voyager-l, Voyager-2, Viking-1 e a Mars Pathfinder. 


Em 1986 o complexo sofreu uma renovação para albergar o lançamento dos foguetões Titan-IV. O primeiro lançamento 
desta nova versão do Titan deu-se a 14 de Junho de 1989º e o último a 9 de Abril de 1999”. 


De forma a compreender a natureza do SLC-41 ajudará visualizando o tamanho do foguetão Titan-IV. Atingindo mais 
de 34 metros de altura, 10 metros de diâmetro, pesando mais de 861,8 t e gerando mais de 635 t de força no lançamento, o Titan- 
IV equipado com um estágio superior Centaur era capaz de colocar uma carga de 5,4 t numa órbita geossincrona. Cargas ainda 
mais pesadas poderiam ser colocadas em órbitas mais baixas ou em órbitas polares. 





A evolução da tecnologia levou a que o Titan-IV fosse considerado obsoleto, tendo a USAF contratado a Lockheed 
Martin para desenvolver um novo sistema de lançamento que é agora o Atlas-5. Os engenheiros das Lockheed foram encarregues 
de desenvolver não só o novo lançador, mas também as instalações de lançamento do novo veículo. Assim, o SLC-41 teve de 
sofrer uma transformação para albergar o seu novo vector de lançamento. A primeira fase da transformação do complexo passou 
pela remoção das velhas torres para que as novas torres pudessem ser construídas. A empresa Olshan Demolishing Management 
foi contratada par desmantelar e demolir o velho complexo. O plano inicial previa que as torres fossem desmontadas peça por 
peça, porém devido ao facto que o calendário dos trabalhos foi progressivamente atrasado devido às investigações relacionadas 
com acidentes com o Titan-IV, a Olshan optou por contratar a empresa Dykon, Inc., para demolir as torres utilizando explosivos. 


* Neste lançamento o foguetão Titan IIC (3C-8) foi lançado às 1400:01UTC e colocou em órbita os satélites Transtage- 8 (01863 
1965-1084); OV2-3 (01863 1965-1084); LES-3 (01941 1965-108D); LES-4 (01870 1965-108B) e Oscar-4 (01902 1965-1080). 


O 0V2-3 permaneceu ligado ao Transtage-8. 


é Neste lançamento o foguetão Titan-402A/IUS (K-1 / 45D-1) foi lançado às 1318UTC e colocou em órbita o satélite militar 
DSP-F14 (20066 1989-0464). 


! Neste lançamento o foguetão Titan-402 A/IUS (K-32 / 4B-27) foi lançado às 1701:00UTC e colocou em órbita o satélite militar 
USA-142 DSP-F19 (25669 1999-0174). 
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Nesta fase colocava-se o receio das explosões danificarem de qualquer de uma maneira ou de outra o Complexo de Lançamento 
39 utilizado pelos vaivéns espaciais, pois estas estruturas localizam-se muito perto do SLC-41. 


Depois de serem asseguradas todas as medidas de segurança, a USAF deu luz verde para a demolição das torres que 
veio a acontecer a 14 de Outubro de 1999. Depois das torres serem abatidas, a Olshan iniciou um processo de reciclagem. Durou 
mais de oito semanas para cortar a torre em pedaços que pudessem ser manejáveis e posteriormente transportados para um 
edifício situado em Port Canaveral, onde foram recicladas. 


Actualmente o SLC-41 é um dos mais sofisticados existentes no planeta e representa a maior alteração na filosofia da 
indústria de foguetões dos Estados Unidos nos últimos anos. O SLC-41 foi transformado na primeira “clean pad” a ser utilizada 
pelos americanos. Este conceito passa por montar o foguetão num edifício de montagem em vez de se montar o lançador por 
estágios na própria plataforma de lançamento como se fazia desde os primórdios do programa espacial americano. Sendo 
montado no edifício de montagem, o lançador é posteriormente transportado para a plataforma de lançamento algumas horas 
antes da ignição. A “clean pad” significa também que a utilização de grandes torres de serviço na plataforma de lançamento 
deixam de ser necessárias. Da mesma forma, o espaço de tempo gasto na preparação dos lançadores fica mais reduzido e deixam 
de existir problemas relacionados com as convencionais plataformas de lançamento que podem atrasar o início de uma missão 
por vários meses. 





O centro nevrálgico do SLC-41 é o denominado Atlas-5 Spaceflight Operations Center (ASOC), combinando num só 
lugar o que anteriormente estava espalhado por diversos locais. O edifício onde está localizado o ASOC era anteriormente 
utilizado para processar os propulsores laterais de combustível sólido utilizados pelo Tutan-IV, sendo completamente 
reformulado e expandido pela Lockheed. Situado a 6,6 km da plataforma de lançamento, é neste edificio multiusos para onde o 
estágio Atlas-5 e o estágio superior Centaur são transportados logo após a chagada ao Cabo Canaveral e vindos das oficinas em 
Denver, Colorado. Aí, os técnicos da Lockheed podem realizar vários testes nos estágios e depois armazená-los temporariamente 
até ser altura de serem transportados para o edifício de montagem para serem preparados para o lançamento. No interior do 
ASOC também está situado o centro de controlo de lançamento que alberga os técnicos oficiais da missão, as equipas de 
engenheiros da Lockheed, clientes e os técnicos que controlam a contagem decrescente. 


O centro de controlo possui doze consolas de controlo no primeiro andar destinadas à equipa que dirige o lançamento. 
Entre estas consolas encontra-se a posição do Director de Lançamento, do Assistente do Director do Lançamento, as posições de 
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controlo e monitorização dos propolentes do Atlas e do Centaur, a posição do controlo de voo e de sistemas eléctricos do 
lançador, a posição de controlo do software no solo, a posição de controlo das instalações eléctricas, posição de controlo 
ambiental, de segurança e do monitor que controla os limites de emergência que podem ser atingidos. Ainda no primeiro andar 
do edifício existem duas salas, situadas à direita da equipa que controla o lançamento, onde está localizada a rede de informática 
do computador principal e uma estação de controlo operacional por satélite. 


No segundo andar do edifício existem três salas que albergam a equipa de engenheiros responsáveis pelo lançador, a 
equipa que controla a carga transportada e a equipa principal de directores do lançamento. É nesta sala que se toma a decisão 
final de lançar ou não lançar o Atlas-5. Ainda neste piso existem duas salas com lugares sentados e pontos de observação para 
engenheiros e clientes observarem o decorrer da contagem decrescente e do lançamento. 


A parede frontal da sala do centro de controlo está equipada com vários relógios, mostradores da contagem regressiva, 
emblemas e um écran de vídeo que mostra várias imagens da plataforma de lançamento recolhidas de diferentes ângulos, além de 
vários gráficos de diferentes dados. 


Sendo controlados a partir do ASOC, o Atlas-5 é montado no interior do VIF (Vertical Integration Facility). Este 
edifício, que começou a ser construído em Janeiro de 1999, tem uma altura máxima de 90 metros e está localizado a 550 metros 
da plataforma de lançamento. No seu interior está situado um guindaste de 60 t com uma capacidade de levantar os diferentes 
segmentos do Atlas-5 e colocá-los na plataforma móvel de lançamento. Após a verificação dos diferentes estágios no ASOC, 
estes são transportados na horizontal para o VIF. O CCB 
segue em primeiro lugar, seguido pela secção cilíndrica 
que compõe o inter-estágio e do estágio Centaur. A 
última peça deste lego é a secção “boat-tail”. As missões 
futuras serão também aqui colocados os propulsores 
laterais de combustível sólido. 


Após a montagem, o lançador passa por mais 
uma série de testes antes da carga a transportar ser 
entregue no VIF para montagem. O satélite é processado 
e abastecido do seu combustível de manobra num local 
separado do VIF e que tanto pode ser as instalações 
comerciais da Astrotech localizadas em Titusville, a 35 
km de distância, ou então num edifício governamental 
caso se tratem de cargas militares ou da NASA. Após o 
processamento o satélite é colocado no interior de um 
contentor de segurança e protecção antes de deixar o e 
edifício de processamento e de iniciar a sua viagem até 
ao SLC-41. No SLC-41 é levantado até ao nível superior 
do estágio Centaur e colocado no seu topo. Segue-se um 
teste IST (Integration Systems Test) entre o foguetão 
lançador e a sua carga para confirmar uma boa ligação 
entre os dois e que ambos estão prontos para o 
lançamento. Segue-se o transporte até à plataforma de 
lançamento. 


O VIF foi construído de forma a suportar ventos 
de furacão até uma velocidade de 225 km/h. Possui 
várias plataformas móveis que possibilitam o acesso às 
diferentes zonas do foguetão e está equipado com uma 
porta reforçada com uma largura de 12,5 metros e uma 
altura de 84 metros que se recolhe na vertical, permitindo 
o transporte dos vários estágios do Atlas-5 para o interior 
do edifício e a posterior saída do lançador para a 
plataforma de lançamento. Na construção do VIF foram 
utilizados 200 camiões de cimento (que equivaleram a 





- 1.376 m” de cimento) para a construção das suas 
O foguetão Atlas-5/401 (AV-007) na plataforma de lançamento fundações e 3.250 t de aço para a construção das suas 


SLC-41 do Cabo Canaveral. Imagem: ILS paredes. 
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Lançamento da Mars Reconnaisance Orbiter 


A 11 de Junho de 2002 a NASA anunciava que havia seleccionado o foguetão Atlas-3 para lançar a sonda MRO para Marte. Este 
lançador acabou por ser substituído pelo mais poderoso Atlas-5 mais tarde no processo de preparação da missão. 


Os trabalhos de integração da MRO iniciaram-se nos primeiros dias de Agosto de 2004 com a equipa de técnicos da 
NASA a testarem também os diferentes componentes e instrumentos que 
fariam parte da sonda. Na verdade os trabalhos de construção do veículo 
já se haviam iniciado nos primeiros meses de 2003 e quando se atingiu o 
mês de Agosto de 2004 já 96% do software necessário para a missão 
estava completo. Também nesta fase iniciava-se a montagem do 
foguetão lançador Atlas-5, curiosamente nas mesmas instalações de 
integração da MRO cuja janela de lançamento se abria a 10 de Agosto de 
2005. Esta foi a primeira missão interplanetária que foi lançada por um 
foguetão Atlas desde 1973. 


A 7 de Dezembro a NASA anunciava a entrega da câmara 
HiRISE para ser colocada na MRO. Pertencente á Universidade do 
Arizona, a HiRISE foi desenvolvida pela Ball Aerospace & 
Technologies Corp, Boulder — Colorado, que a desenhou, construiu e 
testou. 


Os preparativos para a missão decorreram sem problemas de 
maior e a 4 de Abril de 2005 o foguetão Atlas-5/401 (AV-007) era 
transportado para o Cabo Canaveral para se iniciarem os preparativos 
para o lançamento. O foguetão construído pela Lockheed Martin Space 
Systems em Denver — Colorado, foi transportado em duas fases. O 
estágio Centaur AV-007 foi transportado para o Cabo Canaveral a 29 de 
Março a bordo de um avião Antonov An-124, enquanto que o estágio 
Atlas foi transportado a 31 de Março (imagem em baixo cortesia da 
NASA). Com o lançador agora no cabo Canaveral a equipa de técnicos 
iniciou o processamento horizontal do veículo nas instalações do Atlas 
Spaceflight Operations Center (ASOC) no Complexo de Lançamento 41. 
O veículo foi submetido a uma série de testes dos seus sistemas e 
subsistemas para verificar a sua prontidão para o lançamento. Estes 
Inicio da integração da sonda MRO nas testes incluíram a verificação do sistema de controlo de voo, a 
instalações da Lockheed Martin Space Systems | verificação dos seus sistemas eléctricos, verificação dos sistemas de 
em Denver — Colorado. Imagem: NASA. propulsão e pneumáticos e testes de verificação de interfaces entre o 
estágio Atlas e o estágio Centaur. 








A seguinte fase no caminho para Marte foi o transporte da MRO desde Denver para o Cabo Canaveral. Se por vezes 
chegara Marte pode ainda ser um pouco complicado, fazer uma viagem entre Denver e o Cabo Canaveral também pode trazer as 
suas dificuldades. Isto foi o que 
aconteceu com a MRO que foi 
entregue em Cabo Canaveral a 30 de 
Abril. As três caixas acondicionadas 
que transportavam a MRO (uma 
contendo a sonda, outra a sua antena 
e a terceira o seu material 
electrónico) foram embarcadas a 
bordo de um avião C-17 Globemaster 
mas os trabalhos de preparação 
meticulosa para o transporte foram 
atrasados devido a uma intensa 
tempestade de neve que se abateu 
sobre a região de Denver naquele dia. 
A MRO foi transportada numa 
primeira fase a bordo de um camião 
que não ultrapassava os 85 km/h. 
Saindo das instalações da Lockheed 
Martin Space Systems, o comboio 
constituído por onze veículos foi 
escoltado pela polícia até á Base 
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Aérea de Buckley onde aguardava o avião C-17 Globemaster. Dezenas de especialistas colocaram a MRO no interior do seu 
transporte que era operado pelo 16º Esquadrão Aéreo proveniente da Base Aérea de Charleston — Carolina do Sul. A viagem 
entre Denver e o Cabo Canaveral teve uma duração de quase três horas e o avião C-17 Globemaster acabou por aterrar em 
segurança na Shuttle Landing Facility do Centro Espacial Kennedy. Após ser transportada para as instalações da NASA foram 
iniciados os trabalhos finais de integração da sonda em preparação para o seu lançamento. A 18 de Maio foram levados a cabo os 
testes de verificação do estado da MRO para o lançamento. 


A 8 de Julho a ogiva de protecção da MRO era preparada para o lançamento com os técnicos a colocarem o simbolo que 
celebrava a missão a Marte e a 11 de Julho era levado a cabo o denominado “Wet Dress Rehersal” com a colocação do Atlas-5 na 
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plataforma de lançamento SLC-41 do Cabo Canaveral. Todas as operações que antecedem o lançamento foram ensaiadas e o 
lançador foi abastecido. 


O abastecimento da MRO com os propolentes necessários para as suas manobras a caminho de Marte em órbita do 
planeta vermelho foi levado a cabo a 20 de Julho. Neste dia 1.196 kg de hidrazina com alta pureza foram introduzidos na sonda 
por técnicos e engenheiros envergando fatos SCAPE (Self-Contained Atmospheric Protective Ensemble). Todo este processo foi 
levado a cabo no Payload Hazardous Servicing Facility situado no Centro Espacial Kennedy. Após este processo a MRO foi 
submetida a dois dias de testes eléctricos. 


A MRO foi colocada no interior da sua ogiva de protecção a 25 de Julho. Como se pode observar na imagem (cortesia 
da NASA) este processo é levado a cabo em duas fases correspondentes ás duas metades da ogiva de protecção que servirá de 
escudo à sonda durante a sua permanência na plataforma de lançamento e nos primeiros minutos do lançamento. 


O transporte da ogiva de protecção contendo a MRO para o complexo de lançamento SLC-41 teve lugar a 28 de Julho. 
A ogiva foi transportada para edificio Vehicle Integration Facility onde se encontrava o lançador Atlas-5/401 (AV-007). 
Posteriormente a ogiva foi elevada e acoplada mecanicamente ao estágio Centaur. No dia 1 de Agosto foi levado a cabo um teste 
integrado dos sistemas que confirmou a capacidade da equipa de controlo de comunicar com a sonda colocada no topo do seu 
lançador. A 4 de Agosto foi levada a cabo uma contagem decrescente simulada que abriu caminho para o lançamento da MRO. 
No entanto o lançamento seria adiado a 9 de Agosto devido a 
um problema detectado numa unidade giroscópica RRGU 
(Redundant Rate Gyro Unit) pelo seu fabricante. Como a 
unidade com problemas era semelhante ás que eram 
utilizadas no sistema de controlo de voo do foguetão Atlas-5 
que lançaria a MRO, foi decidido adiar o lançamento por 24 
horas para se avaliar se falha poderia ter qualquer efeito nas 
unidades que seriam utilizadas para lançar a MRO. 


Após analisarem a unidade RRGU os técnicos da 
Lockheed Martin deram luz verde para o lançamento no dia 
lI0 de Agosto. A contagem decrescente teria início ás 
2310UTC com o lançador contendo a sua carga ainda no 
interior do edificio Vehicle Integration Facility. Nesta altura 
o lançamento estava previsto para as 1150UTC do dia 11 de 
Agosto. O transporte do foguetão Atlas-5 para a plataforma 
de lançamento SLC-41 teve início ás 0246UTC do dia 11 de 
Agosto. A plataforma móvel de lançamento, com um peso de 
635 toneladas, é puxada por um par de locomotivas ao longo 
de 550 metros. 


Pelas 0715UTC era emitido um aviso de trovoada na 
área do Cabo Canaveral à medida que uma tempestade se 
aproximava da área. Devido a este aviso, os trabalhos na 
plataforma de lançamento eram suspensos até que a 
tempestade passasse. Pelas 0725UTC eram finalizados os 
procedimentos de acondicionamento térmico da área de 
armazenamento de LOX do primeiro estágio, preparando-a 
assim para a transferência do oxidante dentro de algumas 
horas. 


Ás 0744UTC era finalizado um teste do sinal de 
localização do lançador em banda-C e ás O075S0UTC a 
contagem decrescente entrava nas suas últimas quatro horas 
com a verificação das baterias internas do lançador. O teste 
do sistema de orientação do Atlas-5 era finalizado ás 081 1UTC e os preparativos dos sistemas hidráulicos e de propulsão do 
primeiro estágio eram finalizados ás 0845UTC. 





Ás 085SUTC o Range Safety levava a cabo uma série de testes para garantir que a contagem decrescente poderia ser 
interrompida a qualquer momento caso surgisse algum problema. Entretanto, por volta das 0905SUTC, era registado um forte 
relâmpago a cerca de 1,6 km da plataforma de lançamento o que levou a equipa de controlo do lançamento a levar a cabo alguns 
testes para garantir que esta ocorrência não teria afectado qualquer sistema do lançador, da MRO ou da plataforma de 
lançamento. 


A contagem decrescente entrava numa paragem de 30 minutos ás 0910UTC (T-120m). Estas paragens na contagem 
decrescente são introduzidas para permitir que a equipa de controlo possa recuperar algum tempo atrasado no decorrer das 
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actividades ou então para resolver problemas técnicos que entretanto possa ter surgido. O aviso de relâmpagos era levantado às 
0917UTC, permitindo assim o regresso dos técnicos á plataforma de lançamento. Ás 0928UTC a suspensão da contagem 
decrescente era prolongada por mais 30 minutos de forma a permitir aos técnicos retomar os preparativos para o lançamento que 
haviam sido suspensos devido ás más condições atmosféricas. Em consequência a hora prevista para o lançamento era adiada ás 
0940UTC para as 1220UTC. Pelas 1005UTC era novamente anunciado mais um prolongamento de 30 minutos no período de 
suspensão da contagem decrescente, adiando o lançamento para as 1250UTC. 


Em preparação para o início do abastecimento criogénico era ordenada ás 1010UTC a evacuação do SLC-41. ás 
1031UTC era confirmado que a plataforma de lançamento estava vazia e ás 1032UTC o Director do Lançamento consultava a 
sua equipa antes de anunciar o início do abastecimento criogénico. Entretanto a paragem na contagem decrescente era 
prolongada por mais 10 minutos, levando a um adiamento do lançamento para as 1300UTC. Ás 1045UTC era dada luz verde 
para a continuação da contagem decrescente que era retomada ás 1050UTC (T-120m). 


Enquanto que as condições atmosféricas melhoravam no cabo Canaveral eram iniciados ás 1056UTC os procedimentos 
de arrefecimento das condutas de LOX para o estágio Centaur preparando-as assim para o fluxo do oxidante criogênico. O 
abastecimento do estágio Centaur teria início ás 1106UTC. A uma temperatura de -183ºC, o LOX seria consumido pelo motor 
RL-10 juntamente com o hidrogénio líquido durante duas ignições para colocar a MRO a caminho de Marte. 


Pelas 1121UTC era finalizado o acondicionamento térmico dos sistemas do tanque de oxigénio líquido do primeiro 
estágio sendo dada luz verde para o início do abastecimento. De notar que o propolente do primeiro estágio, RP-1 (querosene 
altamente refinado), já havia sido introduzido no tanque do primeiro estágio durante um ensaio da contagem decrescente levado a 
cabo anteriormente. 


Ás 1128UTC eram iniciados os procedimentos do acondicionamento térmico das condutas de hidrogénio líquido (LH,) 
para o estágio Centaur. Este procedimento terminaria ás 115IUTC e o abastecimento teria início logo de seguida. Pelas 
1H38UTC o tanque de LOX atingia o nível de voo e ás 1150UTC era iniciado o arrefecimento do motor RL-10 do estágio 
Centaur. Pelas 1158UTC o abastecimento de LH2 era interrompido devido a leituras erróneas provenientes de um sensor no 
interior do tanque. Entretanto, pelas 1210UTC, o abastecimento final do tanque de LOX do primeiro estágio era iniciado, 
terminando ás 1215UTC. 


O problema com o sensor no tanque de hidrogénio líquido levou a que os técnicos iniciassem o comando manual do 
abastecimento ao mesmo tempo que reiniciavam o software para superarem o problema. Pelas 1230UTC o tanque encontrava-se 
com 5% da sua capacidade, mas o sistema parara de novo o abastecimento. Enquanto que os técnicos analisavam o problema era 
anunciada uma nova hora para o lançamento que agora teria lugar ás 1335UTC, mesmo no final da janela de lançamento 
disponível. A contagem decrescente entrava na sua paragem final ás 1246UTC (T-4m) e que inicialmente deveria ter uma 
duração de 10 minutos mas que era prolongada em 35 minutos para permitir a resolução do problema com o abastecimento do 
tanque de hidrogénio líquido do estágio Centaur. Porém, tal não seria possível e o lançamento era adiado por 24 horas ás 
1250UTC. Ás 1257UTC iniciava-se a drenagem dos tanques dos dois estágios do lançador Atlas-5. Quando se procedia ao 
abastecimento de LH, alguns sensores indicavam que o interior do tanque permanecia seco ao mesmo tempo que algumas 
indicações e dados mostravam que propolente estava a entrar nos tanques. Esta discrepância levou a que o sistema suspendesse o 
abastecimento de hidrogénio. Apesar de os técnicos não saberem qual a causa da discrepância, decidiram proceder ao controlo 
manual de uma percentagem do abastecimento ignorando o software que o controlava. Posteriormente outro software impediu o 
abastecimento o que levou a que a equipa de controlo ficasse sem tempo para resolver o problema, levando assim ao adiamento 
do lançamento. Posteriormente os engenheiros da Lockheed Martin concluíram que o problema se ficou a dever a um teste 
realizado anteriormente nos sensores. O teste, que foi realizado após a ocorrência de um relâmpago nas imediações da plataforma 
de lançamento, simulou que os sensores se encontravam húmidos e que o tanque se encontrava cheio. Quando o abastecimento 
do tanque estava para se iniciar, o software impediu que tal acontecesse porque “pensou” que o tanque já se encontrava cheio. 


Ás O848UTC o Range Safety levava a cabo uma série de testes para garantir que a contagem decrescente poderia ser 
interrompida a qualquer momento caso surgisse algum problema. Ás 0900UTC a plataforma de lançamento já se encontrava 
deserta em preparação para o início do abastecimento criogénico e às 0903UTC (T-120m) a contagem decrescente entrava numa 
paragem de 120 minutos. A janela de lançamento disponível para o dia 12 de Agosto abriu ás 1243UTC e encerrava ás 
1443UTC. Porém, existiam dois períodos nos quais o lançamento não poderia ter lugar: entre as 1257UTC e as 1302UTC e entre 
as 1433UTC e as 1438UTC. A estes períodos dão o nome de COLA (COLlision Avoidance) e são períodos nos quais se o 
lançamento tivesse lugar o veículo seria colocado numa trajectória que poderia colidir com outro objecto já em órbita terrestre. 


A contagem decrescente foi retomada ás 0933UTC (T-120m) e iniciava-se também o acondicionamento térmico da 
plataforma de lançamento com a preparação da área de armazenamento de LOX no estágio Centaur. De seguida (0941UTC) 
procedeu-se ao arrefecimento das condutas de transferência de LOX que terminou ás 0947UTC. O abastecimento de LOX ao 
estágio Centaur teve início ás 0947UTC e ás 1002UTC era finalizado o acondicionamento térmico dos sistemas do tanque de 
LOX do primeiro estágio e iniciava-se o seu abastecimento. Ás 1008UTC iniciava-se o arrefecimento das condutas de hidrogénio 
líquido no SLC-41 que terminaria ás 1030UTC, iniciando-se ás 1033UTC o arrefecimento do motor do estágio Centaur. Pelas 
1021UTC o tanque de oxigénio líquido do estágio Centaur atingia o nível necessário para o voo. 
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Os preparativos finais do controlo de voo foram iniciados ás 1038UTC e ás 1049UTC o tanque de LH, encontrava-se a 
97% da sua capacidade, iniciando-se de seguida a fase de abastecimento final. As verificações finais ao sistema de finalização de 
voo foram levadas a cabo ás 1053UTC. Este sistema permite destruir o lançador caso surjam problemas nas fazes iniciais do 
lançamento. Ás 11OIUTC era activado o sistema de supressão do efeito de pogo que é utilizado para eliminar as oscilações 
longitudinais no lançador. 


Entre as 11I7YUTC e as 
HN27UTC foi permitido que os 
propolentes penetrassem no motor 
RD-180 do primeiro estágio e ás 
H29UTC a contagem decrescente 
entrava na sua paragem final de 10 
minutos. Após consultar com todos 
os membros da equipa de controlo 
do lançamento, o Director do 
lançamento deu luz verde para a 
continuação da contagem 
decrescente o que viria a acontecer 
ás 1139UTC (T-4m). ás 1139UTC 
(T-3m 45s) os sistemas pirotécnicos 
no solo eram activados e às 
HN39UTC (T-3m 30s) a MRO 
terminava o seu processo de 
transferência para as suas fontes de 
energia interna. A T-3m (140UTC) o 
tanque de RP-1 era pressurizado e a 
T-2m 45s (1140UTC) o sistema de 
finalização de voo começava a 
utilizar as suas baterias internas para 
o fornecimento de energia e o mesmo acontecia com os dois estágios do lançador ás 114]UTC (T-2m). Nesta fase (T-Im 45s) o 
sequenciador automático computorizado começava a controlar a contagem decrescente. A T-Im 30s (114]UTC) o sistema de 
controlo de lançamento era activado e o sistema de finalização de voo era armado. 





A T-20s (1142UTC) escutava-se o anúncio “Go Atlas! Go Centaur!!!”, indicando que tudo estava em ordem para o 
lançamento que acabou por ocorrer às 1143UTC. O lançador Atlas-5 ergueu-se majestosamente na plataforma de lançamento e 
levou a cabo uma série de manobras de forma a minimizar as cargas aerodinâmicas. 


O final da queima do primeiro 
estágio teve lugar ás 1146UTC (T+4m 
5s) e a sua separação ocorreu de 
seguida (T+4m 10s) com a ignição do 
motor do estágio Centaur a ter lugar às 
HN47UTC (T+4m 225). A separação da 
ogiva de protecção da MRO teve lugar 
a T+4m 45s (1147UTC), sendo agora 
desnecessária. Ás 1ISOUTC (T+7m 
l5s) o estágio Centaur e a MRO 
encontravam-se a 216,70 km de 
altitude, a 1.476,20 km do cabo 
Canaveral e a uma velocidade de 
20.277,18 km/h (5,63 km/s). Em pouco 
mais de um minuto (11ISIUTC T+sm 
55s) estes valores alteravam-se para: 
227,82 km de altitude, a 2.092,99 km 
do cabo Canaveral e a uma velocidade 
de 21.886,48 km/h (6,08 km/s). O final 
da primeira queima do estágio Centaur 
(MECO 1) terminava ás 1156UTC 
(T+13m 50s) com o conjunto a atingir 
uma órbita preliminar em torno do 
planeta e na qual permaneceu durante 35 minutos. Pelas 1227UTC (T+44m) o estágio Centaur começou a reorientar-se para dar 
inicio á sua segunda ignição que tem lugar ás 1232UTC (T+49m 37s). Esta segunda ignição teve como principal objectivo 
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colocar a MRO numa trajectória em direcção a Marte. Tendo uma duração de 5m 30s esta ignição terminou ás 1238UTC 
(T+55m 6s). De seguida o estágio Centaur tornou a reorientar-se antes da separação da MRO que teve lugar ás 1240UTC 
(T+57m 54s). 


Logo após a separação da sonda os parâmetros orbitais adquiridos indicavam que a MRO se encontrava na trajectória 
correcta. Pelas 1244UTC (T+lh Im 26s) uma estação de rastreio situada no Japão estabelecia contacto com a MRO e os dados 
obtidos indicavam que o veículo se encontrava em bom estado. 


A abertura dos painéis solares da MRO teve início ás 1247UTC (T+1lh 4m) e a sequência de abertura terminou às 
1257UTC (T+1h 10m 45s). 


No dia 15 de Agosto a 
MRO levou a cabo um processo 
de calibração dos seus 
instrumentos. Para tal a sonda 
executou uma pequena manobra 
na qual rodou 15º para passar a 
câmara pela zona do espaço 
onde se encontravam a Terra e a 
Lua., regressando 
posteriormente á atitude inicial. 
Os dados obtidos foram 
gravados a bordo e 
posteriormente transmitidos 
para a Terra, sendo recebidos 
pela equipa que controla o Mars 
Color Imager no Malin Space 
Science Systems, San Diego. 
Observadas a mais de 1 milhão 
de quilómetros, a Terra e a Lua 
apenas ocupavam poucos pixels 
na imagem obtida. No entanto, a 
informação obtida com esta 
imagem foi suficiente para 
caracterizar a resposta do instrumento de observação nas suas sete bandas coloridas incluindo dois canais de ultravioleta que 
serão utilizados para detectar o ozono na atmosfera de Marte. 





O primeiro teste dos motores da MRO teve lugar a 27 de Agosto ao executar uma pequena correcção na sua trajectória. 
Os motores da sonda foram activados durante 30 segundos após uma pequena ignição dos motores mais pequenos que colocou o 
propolente em posição no interior dos tanques. A orientação da sonda foi ajustada antes da ignição de forma a orientar os 
motores para a direcção correcta. Posteriormente a sonda regressou á sua atitude inicial. Esta manobra teve o objectivo de não só 
ajustar a trajectória da sonda, mas também avaliar a performance dos motores. O ponto de entrada orbital em torno de Marte a 10 
de Março de 2005 encontra-se a 395 km de altitude. Uma análise posterior dos dados obtidos indicou que a correcção da 
trajectória havia alterado a velocidade da sonda em 7,8 m/s tal como pretendido (de notar que a velocidade da MRO em relação 
ao Sol é de 32,86 km/s). 


Os seis motores principais da MRO não serão utilizados até à manobra de entrada orbital. Com uma ignição de 25 
minutos, esta manobra colocará a sonda no ponto certo sobre a superficie de Marte abrandando a sua velocidade para que a sonda 
seja capturada pela gravidade do planeta vermelho. 


A 30 de Agosto a sonda activou os seus instrumentos para verificar o seu estado de funcionamento e a 8 de Setembro as 
três câmaras da sonda observaram de novo a Lua e o campo estelar. Os testes levados a cabo nesta data também verificaram a 
operação da Context Camara e da Optical Navegation Camera, além da antena de alto ganho da sonda e os sistemas de 
tratamento e distribuição de dados provenientes dos diversos instrumentos. Nestes testes foram obtidos 75 gigabits de dados em 
menos de 24 horas. 
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13 de Agosto — 114511FG Soyuz-FG/Fregat (Zh15000-011/1007/ST-13) 
Galaxy-14 


Ao colocar em órbita o satélite de comunicações Galaxy-14, a Starsem marcou pontos no mercado internacional do lançamento 
de satélites e mais uma vez mostrou a fiabilidade dos lançadores 11A511FG Soyuz-FG. 
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O lançador 11A4SIFG Soyuz-FG Fregat 

Segundo a empresa Starsem este foi o 1.699º lançamento de um foguetão 
da família Soyuz. O lançador 114511-FG Soyuz-FG é uma versão 
melhorada do foguetão 114511U Soyuz-U. Esta versão possui motores 
melhorados e sistemas aviónicos modernizados, além de possuir um 
número de componentes fabricados fora da Rússia muito reduzido. O 
114511U-FG Soyuz-FG pertence à família do R-7 tendo também tem as 
designações Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa dos 
Estados Unidos) e A-2 (Designação Sheldom). 


É um veículo de três estágios no qual o primeiro consiste em 
quatro propulsores laterais a combustível líquido que auxiliam o veículo 
nos minutos iniciais do voo. O Block A constitui o corpo principal do 
lançador e está equipado com um motor RD-118. Tendo um peso bruto 
de 105.400 kg, este estágio pesa 6.875 kg sem combustível e é capaz de 
desenvolver 101.931 kgf no vácuo. Tem um Tes de 311 s (Iles-nm de 245 
s) e um Tq de 286 s. Como propolentes usa o LOX e o querosene. O 
Block A tem um comprimento de 27,8 metros e um diâmetro de 3,0 
metros. O motor RD-118 foi desenhado por Valentin Glushko. É capaz de 
desenvolver uma força de 101.931 kgf no vácuo, tendo um les de 311 s e 
um les-nm de 245 s. O seu tempo de queima é de 300 s. As suas 
diferenças de performance em relação ao RD-107 são resultado da 
utilização na totalidade de componentes russos. 


Em torno do Block A estão colocados quatro propulsores 
designados Block B, V, G e D. Cada propulsor tem um peso bruto de 
44.400 kg, pesando 3.810 kg sem combustível. Têm um diâmetro de 2,7 
metros e um comprimento 19,6 metros, desenvolvendo 104.123 kgf no 
vácuo, tendo um les de 310 s e um tempo de queima de 120 s. Cada 
propulsor está equipado com um motor RD-117 que consome LOX e 
querosene, desenvolvendo 104.123 kgf no vácuo durante 130 s. O seu Tes 
é de 310 s e o Tes-nm é de 264 s. 


O estágio o Block I está equipado com um motor RD-0124 
(11D451IM ou 14D23). Tem um peso bruto de 25.500 kg e sem 
combustível pesa 2.355 kg. É capaz de desenvolver 30.000 kgf e o seu Tes 
é de 359 s, tendo um tempo de queima de 3000 s. Tem um comprimento 
de 6,7 metros, um diâmetro de 2,7 metros, utilizando como combustível o 
LOX e o querosene. O motor RD-0124 foi desenhado por Semyon 
Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de 
combustão que desenvolvem uma pressão de 157,00 bar. No vácuo 
desenvolve uma força de 30.000 kgf, tendo um les de 359 s e um tempo 
de queima de 3000 s. Tem um diâmetro de 2,4 metros e um comprimento 
de 1,6 metros. 


O último estágio deste lançador é o Fregat. Este estágio foi 
desenvolvido como propulsor para as sondas lunares Luna e para as 
sondas marcianas Mars e Fobos. O Fregat tem um peso bruto de 6.535 kg 
e sem combustível pesa 1.100 kg. E capaz de desenvolver 2.000 kgf no 
vácuo e o seu les é de 327 s, tendo um tempo de queima de 877 s. Tem 
um comprimento de 1,50 metros, um diâmetro de 3,35 metros, utilizando 
como combustíveis o N504, e o UDMH. Está equipado com um motor 
S5.92 desenhado por Isayev. Tem um peso de 75 kg e possui uma câmara 
de combustão que desenvolve uma pressão de 97,00 bar. No vácuo 
desenvolve uma força de 2.000 kgf, tendo um les de 327 s e um tempo de 


queima de 2.000 s. Tem um diâmetro de 0,84 metros e um comprimento de 1,03 metros. 
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O 11A511FG Soyuz-FG é capaz de colocar uma carga de 7.420 kg numa órbita média a 193 km de altitude e com uma 
inclinação de 51,8º em relação ao equador terrestre. No total desenvolve uma força de 422.500 kgf no lançamento, tendo uma 
massa total de 305.000 kg. O seu comprimento atinge os 46,1 metros e a sua envergadura com os quatro propulsores laterais é de 
10,3 metros. 


O primeiro lançamento de um veículo 114511 Soyuz deu-se a 28 de Novembro de 1966 a partir do Cosmódromo NIIP- 
5 Baikonur. Neste dia o lançador 114511 Soyuz (n.º 1) colocou em órbita o satélite Cosmos 133 Soyuz 7K-OK n.º 2 (02601 
1966-107A). Por seu lado o primeiro 114511U Soyuz-U foi lançado a 18 de Maio de 1973, a partir do Cosmódromo NIIP-53 
Plesetsk e colocou em órbita o satélite Cosmos 559 Zemt-4MK (06647 1973-0304). O primeiro desaire com o 11A511U Soyuz- 
U ocorreu a 23 de Maio de 1974, quando falhou o lançamento de um satélite do tipo Yantar-2K a partir do Cosmódromo NIIP-53 
Plesetsk. O primeiro lançamento de um 11A511FG Soyuz-FG deu-se a 20 de Maio de 2001, tendo colocado em órbita o 
cargueiro Progress M1-6 (26773 2001-0214) em direcção à ISS. 


A primeira utilização da combinação entre o lançador 11A511FG Soyuz-FG e o estágio Fregat teve lugar a 2 de Junho 
de 2003 quando na missão ST-11 foi lançada a sonda Mars Express e o robot Beagle para Marte. 


Criada em 1996 a empresa russo-francesa Starsem comercializa o lançador Soyuz utilizando também algumas 
instalações no Cosmódromo GIK5 Baikonur onde executa a preparação e integração final das cargas a serem colocadas em 
órbita. Os accionistas da Starsem são a Arianespace, a EADS, a agência espacial russa Rosaviakosmos e o Centro Espacial de 
Samara, que produz os lançadores. 


Hora UTC | IASIIFG Soyuz-FG 


2003-022 | 2-Jun-03 | 17:45:26.236 | Zh15000-005 (2) 1005 (ST-11) | Mars e 


2003-059 27-12-2003 21:30:00 Zh15000-084 (2) 1006 (ST-12) AMOS-2 (28132 2003-0594) 
2005-030 13-08-2005 23:28:28 Zh15000-011 1007 (ST-13) Galaxy-14 (28790 2005-0304) 


Os lançamentos levados a cabo pelo foguetão 11A511FG Soyuz-FG equipado com o estágio superior Fregat. Todos os 
lançamentos foram levados a cabo do Complexo 17P32-6 (LC31 PU-6) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur. Tabela Rui C. 
Barbosa 





O satélite Galaxy-14 

O satélite Galaxy-14 tinha uma massa de 
2.087 kg no lançamento e foi construído 
pela Orbital Sciences Corporation para a 
PanAmsSat. Baseado no modelo Star-2, o 
satélite está equipado com 24 repetidores 
em banda-C (36 MHz). O Galaxy-14 tem 
uma potência duas vezes superior aos 
seus antecessores e irá levar a cabo um 
importante papel na distribuição digital 
de programas para os Estados Unidos. 


O Galaxy-14 é o segundo numa 
nova geração de satélites encomendada 
pela PamAmsSat para proporcionar uma 
maior capacidade de transmissão, 
aumentar a flexibilidade e 
disponibilidade de serviços para os seus 
clientes os distribuir programação digital, 
televisão de alta definição, video on demand e protocolos de Internet a todo o território continental dos Estados Unidos. 





O Galaxy-14 foi colocado numa posição a 125º longitude Oeste sobre o equador e está co-localizado com o satélite 
Galaxy-12 (27715 2003-013B)º. 


* O satélite Galaxy-12 foi colocado em órbita a 9 de Abril de 2003 (2252:19) por um foguetão Ariane-5G (V160 'Ville de 
Bourdeaux! - 'Citta di Colleferro") a partir do Complexo ELA-3 do CSG Kourou, Guiana Francesa. Neste lançamento foi também 
colocado em órbita o satélite Insat-3A (27714 2003-0134). 
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Lançamento do Galaxy-14 


A 23 de Novembro de 2004 é anunciado um acordo com as 
autoridades do Cazaquistão sobre as áreas de impacto dos 
estágios do foguetão lançador 11A511FG Soyuz-FG que 
colocaria em órbita o satélite Galaxy-14. O lançamento deste 
satélite estava originalmente previsto para ser levado a cabo 
por um foguetão Ariane-5S. Porém, com o atraso no 
lançamento destes veículos e com um calendário de 
lançamentos completamente cheio, a Arianespace tirou 
partido do seu acordo com a Starsem? para que o Galaxy-14 
fosse colocado em órbita a partir de Baikonur. O lançamento, 
que estava inicialmente agendado para Dezembro de 2004, 
era então adiado para 25 de Fevereiro sendo posteriormente 
adiado por razões técnicas para 16 de Março e depois para 25 
de Março. Porém, novos problemas adiariam a missão ST-13 
para 25 de Abril e depois para 17 de Junho. No entanto, tal 
não viria a acontecer pois o lançamento era sucessivamente 
adiado para 10 de Julho, 28 de Julho, 1 de Agosto, 6 de 
Agosto e 12 de Agosto, sempre devido a problemas técnicos. 


Os preparativos do satélite Galaxy-l4 para o 
lançamento foram levados a cabo nas modernas instalações 
SPPF (Starsem Payload Processing Facility) existentes em 
Baikonur e que permitem a completa integração do veículo, 
verificação dos sistemas, teste e abastecimento. 


O foguetão 11A5S1IIFG Soyuz-FG Fregat foi 
transportado para a Plataforma de Lançamento PU-6 às 
0230UTC do dia 9 de Agosto com o início dos testes finais a 
ter lugar às 1140UTC. Os resultados dos testes foram 
transmitidos ás 1415UTC e foram considerados satisfatórios 
tendo-se prosseguido com os preparativos. No dia seguinte os 
preparativos debruçaram-se sobre o estágio Fregat analisando 
os seus sistemas de controlo e a telemetria transmitida. 


Ás 2010UTC do dia 12 de Agosto a Comissão 
Estatal que dirigiu os preparativos para o 
lançamento reunia-se por uma segunda 
vez e decidia autorizar o abastecimento 
do lançador. O abastecimento do 
primeiro estágio com querosene teve 
início ás 2045UTC e o abastecimento de 
oxigénio líquido iniciou-se ás 2135UTC. 
O abastecimento de peróxido de 
nitrogénio iniciou-se ás 2200UTC. Todos 
os preparativos para o lançamento 
decorreram sem problemas até T-30s na 
contagem decrescente quando 
dificuldades na transmissão da 
informação sobre os parâmetros do 
lançador levaram a mais um adiamento, 
desta vez de 24 horas. 


? As empresas Arianespace (15%) e EADS (35%), a Agência Federal Espacial Russa (25%) e o Centro Espacial de Samara 


(25%), são accionaistas da Starsem. 
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O lançamento do foguetão 11A511FG Soyuz-FG Fregat (2h15000-011/1007/ST-13) com o satélite Galaxy-14 acabaria 
por ter lugar ás 2328:28UTC do dia 13 de Agosto. Pelas 2330:26UTC (T+Im 58s) dava a separação dos quatro propulsores 
laterais de combustível líquido que constituíam o primeiro estágio 
do lançador. Os quatro propulsores acabariam por cair na Área de 
Impacto n.º 67 localizada no Distrito de Karaganda, Cazaquistão. A 
separação da ogiva de protecção do satélite Galaxy-14 teve lugar ás 
2332:43UTC (T+4m 15s), tendo caído numa zona localizada do 
Distrito de Karaganda. 


O final da queima e separação do segundo estágio ocorria a 
T+4m 47s (2333:15UTC) com o estágio a cair na Área de Impacto 
n.º 307 localizada entre o Distrito de Altair, República de Altai 
(Rússia), e o Distrito de Kazaquistão Este. A secção que faz a 
ligação física entre o segundo estágio e o terceiro estágio separou-se 
ás 2333:26UTC (T+4m 58s), caindo na Área de Impacto n.º 309, 
Distrito de Altair. O final da ignição do terceiro estágio, Block-I, 
teve lugar ás 2337:14UTC (T+8m 46s) colocando o conjunto Fregat 
(1007) / Galaxy-14 numa órbita preliminar em torno da Terra. A 
separação do Block-I teve lugar ás 2337:14UTC (T+8m 50s). O 
Block-I reentrou na atmosfera e acabou por cair no Oceano 
Pacífico. 


Duas ignições posteriores do estágio Fregat colocaram o 
satélite numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona com 
um apogeu a 83.330 km de altitude, um perigeu a 7.675 km de 
altitude e uma inclinação orbital de 49,3º em relação ai equador 
terrestre. A separação entre o Fregat (1007) e o Galaxy-14 teve lugar ás 0105:28UTC (T+1h 37m). 





Após entrar em órbita terrestre o satélite Galaxy-14 recebeu a Designação Internacional 2005-0304, com número de 
catálogo orbital 28790. Para os restantes objectos resultantes deste lançamento ver a secção “Outros Objectos Catalogados” do 
boletim Em Orbita n.º 58. 
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23 de Agosto — Dnepr-1 
Kirari (OICETS); Reimei (INDEX) 


A empresa russa ISC Kosmotras foi criada em 1997 com o objectivo de desenvolver e levar a cabo a utilização operacional do 
sistema de lançamentos espaciais Dnepr baseado na tecnologia do míssil balístico Intercontinental SS-18, eliminado de acordo 
com o tratado de redução de armamentos nucleares START. Desde o início das suas operações a ISC Kosmotras levou a cabo 
cinco lançamentos orbitais com o último dos quais a ter lugar a 23 de Agosto e colocando em órbita dois satélites japoneses. 


O foguetão Dnepr 
A resposta soviética ao sistema anti-míssil americano surgiu com o míssil balístico Intercontinental R-36M2, 
também conhecido como SS-18 Satan (ou 15A18M2). O míssil também era conhecido com o nome Voevoda 
(que significa líder de um exército, numa óbvia referência ao seu papel). No entanto o R-36M2 foi colocado 
em serviço num número limitado de unidades devido ao final da Guerra-Fria. 


Desenvolvimento do R-36M2 


Em Julho de 1979 são emitidas as especificações técnicas e tácticas para um míssil balístico Intercontinental 
de quarta geração com o objectivo de substituir o míssil R-36MUTTKh e que fosse capaz de derrotar o futuro 
escudo de defesa espacial americano. Em Junho de 1982 o projecto encontrava-se pronto e apresentava 
motores melhorados e mais resistentes a ataques nucleares. O projecto para o novo motor RD-274 era 
finalizado em Dezembro de 1982 e o desenvolvimento do motor é concluído em Maio de 1985, sendo o 
desenho transferido para a Yuzhnoye para futura produção. 


O decreto formal que 
autoriza o desenvolvimento do 
míssil é emitido a 9 de Agosto de 
1983 e nele se inclui o motor RD- 
0255 do estágio superior e os quatro 
motores vernier do segundo estágio. 
O míssil teria um novo sistema de 
lançamento a gás frio e os ensaios do 
veículo contendo o sistema de 
lançamento de múltiplas ogivas 
15F173 teve início a 23 de Março de 


1986. Si | 

O primeiro lançamento foi MA TH) 
um desastre total quando o sistema ml h 
de lançamento a gás foi activado e o E. Cai 
resto da sequência de lançamento em E A A 
falhou, resultando na explosão do 
míssil no silo de lançamento. A explosão fez com que a cobertura com um peso de 100.000 kg fosse 


projectada no ar e criando uma enorme cratera no Complexo de Lançamento LC101 em Baikonur. Foi 
impossível executar qualquer trabalho de reparação no silo. 





Em Maio de 1986 foi decidido que o sistema de transporte de uma única ogiva 15F175, de fabrico 
russo, fosse utilizado em vez do sistema 15F173 que era de origem ucraniana. Os testes com o sistema 17F173 
foram finalizados em Março de 1988 enquanto que os testes do sistema 177F175 foram iniciados em Abril de 
1988 e finalizados em Setembro de 1989. Finalmente a 11 de Agosto de 1988 o míssil R-36M2 e o sistema de 
lançamento 17F173 foram aceites para serviço, enquanto que o sistema 17F175 era aceite a 23 de Agosto de 
1990. 





O R-36M2 utilizava um sistema de consumo de propolente que minimizava os resíduos, 
proporcionando um impulso total de 8.800 kg (igualando o míssil americano Peacekeeper). A versão equipada com ogivas 
múltiplas poderia transportar até 36 ogivas com alvos distintos, apesar de somente haver sido planeado utilizar 10 ogivas em 
serviço. As ogivas eram colocadas numa estrutura especial formando dois “círculos de morte”. O módulo de pós-propulsão 
possuía quatro câmaras orientáveis que funcionavam de forma contínua durante a separação das ogivas. 


O míssil possuía também um novo conjunto de contra medidas que eram consideradas mais adequadas para enfrentar o 
sistema anti-míssil americano. O seu sistema de orientação era inercial e era resistente ás radiações nucleares ou aos feixes de 
partículas, podendo ser lançado mesmo após a ocorrência de deflagrações nucleares nas proximidades dos silos. O sistema de 
orientação estava equipado com sensores para detectar raios gama e fluxões de neutrões, manobrando o veículo durante a 
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ascensão e afastando-o das explosões nucleares. Todo o veículo encontrava-se protegido por um escudo resistente ao calor, 
explosões ou raios laser. 


No total foram construídos 190 mísseis R-36M2, com a Yuzhnoye a desenvolver programas de melhoria dos veículos de 
forma a prolongar a sua vida útil. No entanto o R-36M2 deveria ser eliminado de acordo com os tratados de redução de armas 
nucleares START-2. Em 1992 foi dado início à substituição dos R-36M2 pelos mísseis Topol-M e por volta de 1998 somente 
existiam 58 silos equipados com os velhos mísseis. 


A Rússia viu-se assim com um excedente de 150 unidades de R-36M2 que deveriam ser destruídos até 2007, porém foi 
decidido transformar os mísseis no lançador orbital Dnepr. 


Durante os anos 90 uma variedade de versões civis dos mísseis R-36M e R-36M2 foram apresentados como lançadores 
orbitais comerciais. Estes lançadores utilizavam versões civis dos módulos de transporte de ogivas permitindo o lançamento de 
múltiplos satélites. Os mísseis que seriam utilizados sem qualquer modificação foram apresentados como RS-20K Konversaya. 


A versão Dnepr apresentava modificações nos mísseis incluindo a conversão do veículo num lançador a oxigénio 
líquido e querosene que utilizava uma plataforma de lançamento em lugar de um silo subterrâneo. Ao contrário do que se 
pensava o Interesse comercial neste tipo de lançadores orbitais foi muito reduzido e a designação Dnepr acabou por ser aplicada a 
todos os veículos descendentes do R-36M2 lançados a partir de silos em Baikonur. 


Lançamento Data ora Plataforma Veículo Carga 
PAnçamento 
15418 Dnepr-l 
1999-021 21-Abr-99 GIK -5 | GIK-S Baikonur LC109/95 (6703542509) UosSat-12 (25693 1999-0214) 


Saudisat-1A (26545 00-057A) 
Megsat-1 (26546 00-057B) 
2000-057 26-Set-00 GIK-5 Baikonur | LC109/95 I5A18 Dnepr-l Unisat (25547 00-057C) 
Tiungsat-1 (26548 00-057D) 
Saudisat-1B (26549 00-057E) 
UniSat-2 (27605 02-058A 
LatinSat-1 (27606 02-058B) 
2002-058 | 20-Dez-02 | GIK-5 Baikonur | LC10995 | 15418 Dnepr-l SRTA RN pa 
Rubin-2 (27609 02-058E) 
2001 Trailblazer (27610 02-058F) 


DEMETER (28368 2004-025C) 
SaudiComsat-1 (28369 2004-025D) 
SaudiComsat-2 (28370 2004-025E) 
Saudisat-2 (28371 2004-025F) 
2004-025 29-Jun-04 GIK-5 Baikonur | LC109/95 I5A18 Dnepr-l Aprizesat-l (28372 2004-0256) 
Aprizesat-2 (28366 2004-0254) 
AMSAT-OSCAR 51 
(28375 2004-025K) 
UniSat-3 =“ 2004-025H) 


o Teste 
Kirari 'OICETS' (28809 2005-0314); 
Cs 23-Ago-05 | GIK-5 Baikonur | LC109/95 I5A18 Dnepr-l Reimei INDEX (28810 2005-031B) 


Esta tabela mostra os lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão 15418 Dnepr-l. Estão também assinalados dois 
lançamentos sub orbitais que estão directamente relacionados com futuros lançamentos deste veículo. O lançamento levado a 
cabo a partir da base de Dombarovskiy a 22 de Dezembro de 2004 serviu para demonstrar o lançamento de um veículo 
Dnepr-1 a partir de um silo subterrâneo. Outras notícias referiram também que este teria sido o primeiro lançamento a partir 
de uma base espacial que no futuro substituíria o Cosmódromo GIK-5 Baikonur. Tabela: Rui C. Barbosa. 





O Dnepr tem um peso de 211.000 kg, sendo capaz de transportar uma carga de 4.500 kg para uma órbita a 200 km de 
altitude com uma inclinação de 46,2º em relação ao equador terrestre, ou então uma carga de 3.200 kg para uma órbita a 390 km 
de altitude com uma inclinação de 51,6º. Tem um comprimento de 42,30 metros e um diâmetro de 3,00 metros, tendo uma 
envergadura de 3,05 metros. 
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O veículo utiliza propolentes armazenáveis N204 / UDMH nos três estágios, estando o primeiro estágio equipado com 
um motor RD-274 e o segundo estágio equipado com um motor RD-0225. 


O Dnepr é capaz de colocar as suas cargas em órbita com uma precisão de +/- 4,0 km no que diz respeito à altitude 
orbital e +/- 0,04º no que diz respeito à inclinação orbital, podendo ser lançado para inclinações orbitais de 50,5º; 64,5º: 87,3º e 
98,0º. A sua fiabilidade actual é de 97%. Este lançador pode ser referido com uma variedade de nomes nomeadamente: RS-20K, 
Ikar e I5A1I8M2. 


O Dnepr é ejectado por meio de pressão a gás a partir do seu silo subterrâneo com o motor do primeiro estágio a entrar 
em ignição após o míssil abandonar o silo. 


Os satelites Kirari e Reimei 


O satélite Kirari (OICETS — Orbital Inter-orbit Communications Engineering Test Satellite) é um satélite experimental com uma 
massa de 570 kg no lançamento. O Kirari foi construído pela NEC Toshiba e será operado pela agência espacial japonesa JAXA. 
É um satélite experimental destinado a levar a cabo 
comunicações inter orbitais entre satélites que se 
encontram afastados dezenas de milhares de 
quilómetros. Um sistema de comunicações inter 
orbital trará várias vantagens, entre as quais 
comunicações mais estáveis e com menos 
interferências; equipamentos de comunicações mais 
leves e mais compactos e maiores índices de 
transmissão de dados. 


Os testes levados a cabo pelo Kirari 
(imagem ao lado) deverão conduzir a novas 
tecnologias que irão suportar o desenvolvimento e a 
utilização do espaço, incluindo a recepção global de 
dados a partir de satélites de observação da Terra e 
ligações continuas de comunicações com a estação 
espacial. A bordo segue o LUCE (Laser Utilizing 
Communications Equipment) que contém um 
telescópio de 25 cm que serve essencialmente como 
uma antena, um receptor e um transmissor. O 
satélite irá levar a cabo sessões de comunicações com o satélite Artemis (26863 2001-0294) em órbita geostacionária e 
pertencente á agência espacial europeia. A distância entre o Artemis e o Kirari é de cerca de 45.000 km no seu ponto máximo. 
Para se efectuar as comunicações são necessárias antenas ópticas de alto ganho, um laser semicondutor de alta potência e 
detectores de sinais de alta sensibilidade. Utilizando estes dispositivos, o satélite é capaz de testar operações tais como a 
aquisição de sinal, detecção de sinais e controlo do ângulo 
do sinal (laser), orientação do sinal (laser) de forma a 
proceder a uma transmissão correcta de dados tendo em 
conta o movimento relativo dos dois veículos. 


O satélite Reime (INDEX — INovative 
technology Demonstration Experiment) foi construído 
pela Mitsubishi Electric e tinha uma massa de 60 kg no 
lançamento. Sendo operado pela JAXA, o Reimei irá 
levar a cabo experiências tecnológicas transportando um 
processador melhorado, um giroscópio de fibra óptica 
para melhorar o controlo de atitude e um pequeno 
receptor de GPS para navegação. Com o Reimei será 
também possível avaliar a performance de painéis solares 
mais eficientes e de uma bateria de lítio — magnésio. O 
equipamento a bordo do Reimei irá também observar as 
auroras polares para estudar as energias dos electrões e 
iões responsáveis por esses fenómenos. 








“ O satélite Artemis foi colocado em órbita terrestre a 12 de Julho de 2001 (2158UTC) por um foguetão Ariane-5G (V 142/1510) 
a partir do Complexo ELA-3 do CSG Kourou, Guiana Francesa. Juntamente com o Artemis foi colocado emórbita o satélite B- 
Sat 2b (26864 2001-029B), 
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Lançamento do quinto Dnepr-l 


A 13 de Abril de 2005 a agência noticiosa RIA-Novosti noticia uma reunião entre representantes da agência espacial russa e da 
agência espacial japonesa para discutirem os preparativos para o lançamento dos satélites OICETS e INDEX (os actuais nomes 
só foram atribuídos aos dois veículos após entrarem em órbita terrestre). Os preparativos para o lançamento tiveram início no 
Cosmódromo GIK-5 Baikonur a 7 de Junho com 
a chegada do satélite OICETS ao aeroporto 
Yubileyny a bordo de um avião Antonov An-124 
Ruslan e sendo de imediato transportado para o 
edifício de processamento. O satélite INDEX 
chegava a Baikonur em meados de Junho. 


A ignição dos motores do primeiro 
estágio do Dnepr-1 teve lugar às 2110UTC do 
dia 23 de Agosto. O final da queima do primeiro 
estágio ocorria ás 211 1UTC com a ignição do 
segundo estágio a ocorrer segundos mais tarde. 
A separação entre o segundo estágio e o estágio 
superior tinha lugar ás 2114UTC com o estágio 
superior a entrar em ignição dois segundos mais 
tarde. De seguida dava-se a activação do modo 
de propulsão e a separação da ogiva de protecção 
tinha lugar ás 2125UTC. A separação do satélite 
OICETS ocorra a T+l5m 16s (QI25UTC), 
seguindo-se a separação do adaptador (T+]l5m 
18s) e a separação do satélite INDEX ocorria a 
T+15m 20s. 


Após a separação dos dois satélites o 
último estágio do lançador proceder ao 
vazamento do propolente residual e do 
propolente de reserva de forma a impedir a 
destruição do estágio no futuro evitando assim a 
criação de detritos orbitais. 


O satélite Kirari ficou colocado numa 
órbita com um apogeu a 611,4 km de altitude 
(previa-se um apogeu de 610,0 km), um perigeu 
de 609,6 km de altitude (previa-se um perigeu de 
609,7 km de altitude), uma inclinação orbital de 
97,8º em relação ao equador terrestre (tal como 
previsto) e um período orbital de 96,9 minutos 
(tal como previsto). Por seu lado, o satélite 
Reimei ficou colocado numa órbita com um apogeu a 654,1 km de altitude (previa-se um apogeu de 653,3 km), um perigeu de 
610,0km de altitude (previa-se um perigeu de 609,0 km de altitude), uma inclinação orbital de 97,8º em relação ao equador 
terrestre (tal como previsto) e um período orbital de 97,3 minutos (tal como previsto). 





Curiosamente foi também divulgado que o último estágio do foguetão Dnepr-1 transportava uma carga passiva contendo 
um livro que constitui um guia espiritual escrito pelo Presidente do Turquemenistão, Saparmurat Niyazov. Segundo o jornal 
turquemano Neitralny1, “o livro que conquistou o coração de milhões na Terra está agora a conquistar o espaço”... “O texto 
sagrado de Rukhnama foi escolhido porque contém toda a sabedoria do povo turquemano, graças ao seu criador, Turkmenbashr”, 
o nome que o presidente do país escolheu para si próprio e que significa “Guia de todos os turquemanos”. O Rukhnama é uma 
compilação de textos históricos e filosóficos revelada oficialmente no Turquemenistão como a sua constituição espiritual e foi 
escrita em Setembro de 2001. Juntamente com o livro foi também colocada em órbita uma bandeira do Turquemenistão e vários 
itens presidenciais. O presidente do Turquemenistão também ocupa o cargo de primeiro-ministro, comandante das forças 
armadas e líder do Partido Democrático, a única força legal no país. O seu aniversário coincide com o dia nacional, um feriado 
nacional. 


Após entrar em órbita terrestre o satélite Kirari (OICETS) recebeu a Designação Internacional 2005-0314, com número 
de catálogo orbital 28809 enquanto que o satélite Reimei (INDEX) recebeu a Designação Internacional 2005-031B e o número 
de catálogo orbital 28810. Para os restantes objectos resultantes deste lançamento ver a secção “Outros Objectos Catalogados” do 
boletim Em Órbita n.º 58. 
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26 de Agosto — 14405 Rockot-KM (Breeze-KM n.º 72507) 
Monitor-E 


Segundo as autoridades russas o satélite Monitor-E é o primeiro de uma série de pequenos veículos destinados a levar a cabo 
estudos de detecção remota do planeta. Com um peso de *somente” 750 kg, o Monitor-E é comparável aos grandes satélites 
devido aos seus sistemas de bordo inteligentes e em termos de especificações e capacidades. O Monitor-E foi colocado em órbita 
a 26 de Agosto por um foguetão 14A05 Rockot-KM. 


O 15430 Rockot 
O lançador 15430 Rockot tira proveito dos mísseis balísticos intercontinentais retirados de serviço. Também conhecido como 
R$S-18, SS-19 Mod.1 (Departamento de Defesa dos Estados Unidos) ou UR-100N (designação do fabricante Khrunichev), foi 
desenhado por Vadias Nikolayevich Chelomei. 


O Rockot é um lançador a três estágios sendo capaz de desenvolver 157.970 kgf no lançamento, colocando até 1.850 kg 
numa órbita terrestre a 300 km de altitude. O veículo tem um peso total de 97.170 kg, um comprimento de 22,0 metros e um 
diâmetro de 2,5 metros. 


O primeiro estágio UR-100N-1N tem um comprimento de 13,3 metros, um diâmetro de 2,5 metros e um peso bruto de 
77.150 kg, pesando 5.695 kg sem combustível. Desenvolve 181.373 kgf no vácuo, tendo um Tes de 310 s e um Tq de 121 s. Está 
equipado com quatro motores RD-0232 que consomem N,0,/UDMH. O RD-0232 foi desenhado por Kosberg e tem uma câmara 
de combustão. 


Local Lançamento 
1-Out-98 GIK-5 Baikonur, 2? RS-18 (UR-100NU 15435) 
20-Out-99 | GIK-5 Baikonur, LC1I75 | RS-18 (UR-100NU 15435) | P&D 


P&D 

| Simsat-1 (26365 00-026A) 

2000-026 16-Mai-00 GIK-1 Plesetsk, LC133 15430 Rokot / Breeze-KM Simsat-2 (26366 00-26B) 
2000-8024 | 1-Nov-00 | GIK-5 Baikonur, LC175/2 | RS-18 (UR-100NU 15435) 


2001-8015 | 27-Jun-01 | GIK-5 Baikonur, LC132 | RS-18 (UR-100NU 15435) 
2001-8025 | 26-Out-01 | GIK-5 Baikonur, LC175 | RS-18 (UR-100NU 15435) 


GRACE-I1 (27391 02-0124) 
GRACE-2 (27392 02-012B) 


2002-012 17-Mar-02 GIK-1 Plesetsk, LC133 15430 Rockot / Breeze-KM 


Iridium-97 (27450 02-0314) 
2002-031 20-Jun-02 GIK-1 Plesetsk, LC133 15430 Rockot / Breeze-KM Iridium-98 (27451 02-031B) 
2003-031 30-Jun-03 GIK-1 Plesetsk, LC133/1 15430 Rockot / Breeze-KM MOM-1 
2003-050 30-Out-03 GIK-1 Plesetsk, LC133 15430 Rockot / Breeze-KM SERVIS-1 (28060 03-0504) 


2005-032 | 26-Ago-05 | GIK-1 Plesetsk, LC133/3 | 1ASO o Monitor-E (28822 2005-0324) 





O segundo estágio UR-100N-2N tem um comprimento de 2,9 metros, um diâmetro de 2,5 metros e um peso bruto de 
12.195 kg, pesando 1.485 kg sem combustível. Desenvolve 21.850 kgf no vácuo, tendo um Ies de 322 s e um Tq de 155 s. Está 
equipado com um motor RD-0235 que consome N,0,//UDMH. O RD-0232 foi desenhado por Kosberg e tem uma câmara de 
combustão, sendo capaz de desenvolver 24.473 kgf no vácuo (les de 320 s). Este motor é baseado no motor RD-0217, mas 
possuí um escape maior para operar a grandes altitudes. Este estágio possuí ainda quatro motores vernier que continuam em 
operação por 19 s após o fim da queima do motor principal. 


Por fim, o terceiro estágio Breeze-KM tem um comprimento de 2,9 metros, um diâmetro de 2,5 metros e um peso bruto 
de 6.665 kg, pesando 1.700 kg sem combustível. Desenvolve 2.000 kgfno vácuo, tendo um Ies de 326 s e um Tq de 800 s. Está 
equipado com um motor principal S5.98M com quatro motores vernier 11D458 e doze vernier 17D5S8E que consomem 
N,04/UDMH. O S5.98M pode ser reactivado oito vezes e é capaz de gerar um impulso de 2.000.000 kgf/s (com um impulso 
mínimo de 2.500 kgf/s). O tempo máximo de queima é de 1.000 s e o minimo é de 1 s, sendo o tempo entre as queimas de 15 s e 
5h. 


O “pequeno” Monitor-E 


Os sistemas de detecção remota são largamente utilizados em todo o mundo e os dados obtidos são aplicados em diversas áreas. 
Estes sistemas permitem a realização de melhoramentos em campos tão vastos como o mapeamento geográfico e temático, 
observação dos solos, controlo da poluição e monitorização ambiental, hidro-engenharia e melhoramento das terras, 
reflorestação, exploração mineral, planeamento de transportes, segurança em alto mar, produção alimentar e segurança da 
industria pesqueira. 
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Os sistemas de detecção remota são baseados em 
grandes e pesados satélites cujo desenvolvimento, fabrico e 
operação é demasiado cara. Como resultado, os dados obtidos 
também não são baratos. A falta de financiamento da industria 
espacial russa e o colapso dos laços de produção tradicionais 
após a dissolução da União Soviética, resultaram num aumento 
dos tempos de desenvolvimento e lançamento de veículos deste 
tipo necessários para manter a actual demanda. Por outro lado, 
quanto mais complicado é o veículo, mais tempo e dinheiro são 
necessários para o construir. A monitorização ambiental sofreu 
como resultado desta situação e os utilizadores russos foram 
forçados a utilizar dados provenientes de sistemas de detecção 
remota provenientes de outros países que nem sempre são 
fornecidos sem qualquer despesa. 
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Apesar de nos anos mais recentes a Rússia ter sido 
incapaz de utilizar por completo a sua capacidade orbital para 
observar a Terra a partir do espaço, o seu ponto forte tem sempre 
sido a alta resolução dos dados de satélite obtidos, em particular 
os dados recebidos a partir de veículos militares. 
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Um dos caminhos para desenvolver sistemas de 
detecção remota mais eficientes é o desenvolvimento de veículos 
baratos e compactos que sejam capazes de ser lançados como 
cargas secundárias. Por outro lado, estes sistemas podem ser 
lançados por foguetões mas leves sendo a maioria dos quais 
mísseis balísticos intercontinentais decomissionados. 





O satélite Monitor-E serve como protótipo deste tipo de 
satélites. Desenvolvido pela empresa GKNPTs Khrunichev, a 
mesma os lançadores Proton e que fabricou os módulos Zarya e Zvezda da ISS, o Monitor —E marca um ponto importante no 
esforço deste centro espacial para desenvolver sistemas espaciais avançados para a economia nacional. A Rússia é o primeiro 
país a desenvolver um satélite pequeno com as mesmas capacidades dos grandes satélites desenvolvidos para trabalhos de 
detecção remota. 


A 1deia original seria a de que este projecto comercial fosse financiado pelo Centro GKNPTs Khrunichev. Quando o 
veículo se encontrava na sua fase final de produção, a agência espacial russa Roskosmos, impulsionada pela necessidade de 
renovar a formação de satélites de detecção remota cuja condição tornara-se crítica nos últimos anos, decidiu incluir o Monitor-E 
no programa espacial federal. Caso isto tivesse acontecido mais cedo, o novo satélite estaria em órbita dois anos mais cedo. A 
Roskosmos ficará com 70% da informação obtida pelo Monitor-E que será disponibilizada para os utilizadores governamentais, 
enquanto que o Centro GKNPTs Khrunichev ficará com 30% que utilizará para aplicações comerciais. 


O Montitor-E pertence assim a uma nova geração de satélites com sistemas de bordo inteligentes. Possui um desenho 
não modular despressurizado que permitiu reduzir o tempo de fabrico e está equipado com duas câmaras ópticas electrónicas 
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com uma resolução de 8 metros (com bandas de largura não inferior a 90 km) e 20 metros (com bandas de largura não inferior a 
160 km). A plataforma espacial unificada Yakhta desenvolvida pela GKNPTs Khrunichev serve como base ao satélite que tem 
um peso de 750 kg e que terá uma vida útil de 5 anos. Quase todas as suas unidades representam o que de mais moderno se 
fabrica na indústria espacial russa. 


O princípio fundamental por detrás da criação dos novos sistemas de detecção remota russos é o de proporcionar um 
sistema unificado capaz de fornecer todas as funções, desde o lançamento até ao produto final. A sua principal componente é a 
formação de pequenos veículos baseados em plataformas unificadas. 


Os melhores resultados na detecção remota são obtidos ao se sobrepor imagens provenientes de diferentes satélites. Por 
exemplo, seria extremamente útil combinar imagens obtidas utilizando um radar espacial com imagens obtidas na área do visível, 
dado que as observações de radar não são afectadas pelas condições atmosféricas. Novos veículos serão adicionados ao sistema 
Monitor no futuro: o satélite Monitor-I (térmico), Monitor-S (estéreo) e o Monitor-O (alta resolução), todos equipados com uma 
variedade de dispositivos optoelectrónicos, e o satélite Monitor-R, equipado com um sistema de radar. Todos estes satélites serão 
colocados em órbita por foguetões leves. 


A nova tecnologia do sistema de detecção remota Monitor e a periodicidade das suas observações, farão do novo 
sistema russo um sistema altamente competitivo no mercado mundial. 


Satélite Instrumentação Aplicações 


Agricultura, irrigação,  florestação, 
monitorização ambiental, mapeamento 
Em comparação com o Monitor-E | geológico, prospecção, previsão da 
Monitor-1 possuirá mais bandas espectrais e maior | geodinâmica perigosa, monitorização de 
resolução desastres naturais, hidrologia, 
oceanografia e mapeamento em escala 
1:50.000. 
Mapeamento em escala 1:25.000, 
inventariação dos recursos naturais, 
E = observação dos solos, construção e 
Sistema de observação pancromático and 
Monitor-S tridimensional com uma resolução de 4 Resao aus ne 
Meda geológico, prospecção, previsão da 
geodinâmica perigosa, monitorização de 
desastres naturais, agricultura, 
florestação e monitorização ambiental 


Mapeamento em escala 1:10.000, 
inventariação dos recursos naturais, 
observação dos solos, construção, 
mapeamento geológico, prospecção de 
Monitor-O Câmara de alta resolução (1 ou 2 metros) | recursos minerais, previsão da 
geodinâmica perigosa, monitorização de 
desastres naturais, agricultura e 
irrigação, for estação, monitorização 
ambiental e hidrologia. 

Monitorização das condições do gelo, 
Sistema SAR em banda-X (3,2 metros) | oceanologia, mapeamento  1:25.000, 
Monitor-R3 (1) com uma resolução de 3 a 5, 20/40 ou | mapeamento geológico, monitorização 
100 metros. de desastres naturais, agricultura e 

monitorização ambiental. 
Mapeamento em escala 1:25.000, 
Sistema SAR em banda-L (23,2 metros) | oceanologia, hidrologia, mapeamento 
Monitor-R3 (2) com uma resolução de 5 a 10, 20/40 ou | geológico, monitorização de desastres 
100 metros. naturais, agricultura, for estação e 

monitorização ambiental. 
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Lançamento do Monitor-E 


O lançamento do Montitor-E estava inicialmente previsto para ter lugar a 30 de Junho de 2005, sendo adiado para 30 de Julho por 
razões técnicas relacionadas com a preparação do satélite. O lançamento seria posteriormente adiado para 18 de Agosto e depois 
para 26 de Agosto devido a um problema no sistema de navegação do veículo que teve der ser substituído. 


Após colocado na Plataforma de Lançamento n.º 3 do Complexo LC133 do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk, o foguetão 
15430 Rockot Breeze-M (772507) foi submetido aos preparativos finais para o lançamento. A 24 de Agosto, entre as 0700UTC e 
as 1300UTC procedeu-se ao abastecimento do lançador com o oxidante, seguindo-se o abastecimento de combustível entre as 
1I400UTC e as 2000UTC. Finalizado o abastecimento de combustível as equipas de controlo procederam á análise do controlo de 
atitude do lançador. 


Entre as 0600UTC e as I0UTC do dia 25 de 
Agosto procedeu-se a um teste do foguetão que 
analisou todos os sistemas do veículo. Findo este teste 
foi dada luz verde para a continuação das operações de 
lançamento. Os preparativos finais no dia 26 de 
Agosto envolveram uma verificação das instalações de 
comunicações (entre as 1510UTC e as 1530UTC), a 
activação dos sistemas de telemetria, de aquisição de 
sinal, do sistema de controlo remoto e do equipamento 
técnico (entre as 1609UTC e as 1620UTC). Entre as 
1630UTC e as 1800UTC procedeu-se à verificação da 
prontidão dos dispositivos para o lançamento e entre as 
1713UTC e as 1739UTC foram activados os modos de 
pré-lançamento. 


O sistema de controlo remoto do estágio 
principal foi activado entre as 174]UTC e as 1746UTC 
enquanto que o equipamento técnico do mesmo estágio 
era activado entre as 1742UTC e as 1749UTC. O 
equipamento do estágio Breeze-KM era activado entre 
as 1I800UTC e as I805UTC. O sistema de controlo 
remoto encontrava-se em modo de lançamento ás 
I806UTC. Os equipamentos de serviço do lançador 
foram removidos entre as 1824UTC e as 1833UTC. 


O lançamento do foguetão 15430 Rockot 
Breeze-M (72507) com o satélite Monitor-E teve lugar 
ás 1834:24UTC. O primeiro estágio funcionou sem 
problemas e a sua separação ocorreu às 1836:40UTC, 
acabando por cair no Mar de Barentes. A separação da 
ogiva de protecção ocorreu ás 1837:30UTC e também 
caiu no Mar de Barents. A separação entre o segundo 
estágio e o estágio Breeze-KM teve lugar ás 
1839:43UTC, com a primeira ignição deste estágio a 
ocorrer ás 1839:49UTC. Esta ignição terminou ás 
1848:10UTC. A segunda ignição do Breeze-KM ocorreria ás 1946:08UTC, terminando ás 1946:34UTC. A separação entre o 
satélite Monitor-E e o estágio Breeze-KM ocorria às 2006:04UTC. Pelas 2013:44UTC o Breeze-KM levava a cabo uma manobra 
para queimar o restante propolente a bordo, afastando-se também do satélite Monitor-E que estava agora numa órbita com um 
apogeu a 544 km de altitude, perigeu a 525 km de altitude, inclinação orbital de 97,56º em relação ao equador terrestre e período 
orbital de 95,33 minutos. 





Após a separação do Monitor-E o controlo terrestre não conseguiu estabelecer qualquer contacto com o veículo após as 
suas primeiras seis órbitas. No entanto o contacto com o Monitor-E foi estabelecido posteriormente, porém os problemas não 
terminariam por aí. As informações iniciais emitidas por um porta-voz do Centro Espacial GKNPTs Khrunichev indicavam que 
provavelmente seriam necessários seis meses para garantir o controlo total dos sistemas a bordo do satélite. A 19 de Outubro a 
agência de notícias ITAR-TASS anunciava que o contacto com o satélite havia sido perdido devido a problemas de controlo do 
veículo e citando um responsável da agência espacial russa ao referir que o satélite não se encontrava pronto para o lançamento 
apesar das garantias dadas pelo Centro GKNPTs Khrunichev. 


Após entrar em órbita terrestre o satélite Monitor-E recebeu a Designação Internacional 2005-0324 e o número de 
catálogo orbital 28822. Para os restantes objectos resultantes deste lançamento ver a secção “Outros Objectos Catalogados” do 
boletim Em Orbita n.º 58. 
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29 de Agosto — CZ-2D/2 Chang Zheng-2D/2 (CZ2D-7) 
FSW-3 (5) *FSW-22' (Fanhui Shei Weixing-22) Jianbing-4 (5) 


O lançamento de um segundo satélite recuperável pela China em menos de um mês teve lugar a 29 de Agosto com a colocação 
em órbita o satélite FSW-3 (3)". 


O foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D 


O foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D (ao lado numa imagem de arquivo) é 
um veículo a dois estágios destinado a colocar satélites em órbitas 
terrestres baixas. O seu primeiro estágio é semelhante ao do foguetão 
lançador CZ-4 Chang Zheg-4, bem como o seu segundo estágio 
exceptuando uma secção de equipamento melhorada em relação ao CZ-4. 


O CZ-2D Chang Zheng-2D tem a capacidade de colocar uma 
carga de 3.500 kg numa órbita a uma altitude de 200 km com uma 
inclinação de 28,0º em relação ao equador terrestre. No lançamento 
desenvolve uma força de 298.389 kgf, tendo uma massa total de 232.500 
kg, um comprimento de 35,07 metros e um diâmetro de 3,35 metros. 


O primeiro lançamento do CZ-2D teve lugar a 9 de Agosto de 
1992 (0800UTC) quando o veículo CZ2D-1 colocou em órbita o satélite 
FSW-2 (1) (22072 1992-0514). Todos os lançamentos deste foguetão são 
realizados a partir do Complexo de Lançamentos LA2 do Centro de 
Lançamento de Satélites de Jiugquan. 


O primeiro estágio do CZ-2D, L-180, tem um peso bruto de 
192.700 kg e um peso de 9.500 kg sem combustível. No lançamento 
desenvolve uma força de 332.952 kgf (vácuo), tendo um Tes de 289 s, um 
Ies-nm de 259 s e um Tq de 170 s. O seu comprimento é de 24,66 metros, 
tendo um diâmetro de 3,35 metros e uma envergadura de 6,0 metros. Está 
equipado com quatro motores YF-20B que consomem N,0,/UDMH. 


O segundo estágio, denominado L-35, tem um peso bruto de 
39.550 kg, pesando 4.000 kg sem combustível. No lançamento desenvolve 
uma força de 84.739 kgf (vácuo), tendo um les de 295 s, um Ies-nm de 260 s e um Tq de 135 s. O seu comprimento é de 10,41 
metros e tem um diâmetro de 3,35 metros. Está equipado com um motor YF-25/23 que consome N,0,/UDMH. 





CZ-2D o E 2D/2 FSW-3 0) 
2004-039 (CZID-5) 27-Set-04 8:00:00 Jiuquan, LA?2 (28424 04-039A) 
CZ-2D Chang Zheng-2D RR Shi Jian-7 
2005-024 (CZ2D-6) 5-Jul-05 22:40:00 Jiuquan, LA2 (28737 2005-0244) 
CZ-2D Chang Zheng-2D/2 ra FSW-3 (3) 
2005-033 (CZ2D-7) 29-Ago-05 8:45:00 Jiuquan, LA?2 (28824 2005-0334) 


Esta tabela lista todos os lançamentos levados a cabo com o foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D. Todos os lançamentos 
tiveram lugar desde o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. Tabela: Rui C. Barbosa. 





“ Para mais informações sobre estes satélites consultar o artigo sobre o lançamento do satélite FSW-3 (4) a 2 de Agosto de 2005 
e analisado neste número do Em Orbita. 
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A missão do FSW-3 (5) 


O lançamento do satélite FSW-3 (5) foi 
anunciado pela agência Xinhua pouco 
depois do satélite entrar em órbita 
terrestre referindo tratar-se do 22º 
satélite experimental recuperável. O 
satélite teria entrado na sua órbita 
predeterminada e estaria sobre o controlo 
do Centro de Medição e Controlo de 
X1'an. Segundo a Xinhua o FSW-3 (5) 
levaria a cabo uma série de experiências 
científicas (entre as quais um experiência 
relacionada com os bichos da seda 
desenvolvida por estudantes), de 
observação do solo, mapeamento e 
experiências relacionadas com as 
tecnologias do espaço. Segundo as 
autoridades chinesas o FSW-3 (5) seria 
um satélite com alguns melhoramentos 
em relação aos seus antecessores 
aumentando assim a sua capacidade e 
fiabilidade, sem no entanto referirem que 
tipos de melhorias estariam presentes no 
veículo. O lançamento do FSW3- (5) 
ocorria no dia do regresso á Terra do 
satélite FSW-3 (4). 


A missão do FSW-3 (5) 
terminaria a 16 de Setembro com a 
aterragem da sua cápsula na província de 
Sichuan. 





















































Após entrar em órbita terrestre o 
satélite FSW-3 (5) recebeu a Designação 
Internacional 2005-0334 e o número de 
catálogo orbital 28824. Para os restantes 
objectos resultantes deste lançamento ver 
a secção “Outros Objectos Catalogados” 
do boletim Em Órbita n.º 58. 





Lançamento do satélite FSW-3 (5) às 0845UTC do dia 29 de Agosto de 2005 a 
partir da Plataforma de Lançamento LAS do Centro Espacial de Jiuquan. 
Imagem: Xinhua. 


O boletim Em Órbita está também na Internet em 


Saiba também as últimas do mundo da Astronomia no Astronomia no Zénite em 
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A seguinte tabela mostra os parâmetros orbitais do satélite FSW-3 (5) após o seu lançamento e após o regresso da sua 
cápsula recuperável. 


Os parâmetros orbitais do satélite FSW-3 (5) após a sua colocação em órbita e após o regresso da sua cápsula recuperável. 


Tabela: Antonin Vitek (http://www lib.cas.cz/www/space.40). 
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PLEASE, DON'T WEAR FUR! 


People for the Ethical Treatment of Animals « 757-622-PETA e FurlsDead.com 
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Setembro de 2005 


Em Setembro de 2005 registaram-se cinco lançamentos orbitais dos quais colocaram-se em órbita 5 satélites. Desde 1957 e tendo 
em conta que até 30 de Setembro foram realizados 4.401 lançamentos orbitais, 376 lançamentos foram registados neste mês, o 
que corresponde a 8,54% do total e a uma média de 7,83 lançamentos orbitais por ano neste mês. É no mês de Dezembro onde se 
verificam mais lançamentos orbitais (431 lançamentos que correspondem a 9,79% do total), sendo o mês de Janeiro é o mês no 
qual se verificam menos lançamentos orbitais (270 lançamentos que correspondem a 6,13% do total). 
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2 de Setembro — 114511U Soyuz-U 
Cosmos 2415 


Com o desmoronamento da União Soviética e a falta de financiamento crónica do programa espacial russo, o estado dos satélites 
militares russos em órbita e a capacidade de observar os seus “inimigos” foi-se deteriorando ao longo dos últimos. O Cosmos 
2415 lançado a 2 de Setembro de 2005 vem dar um novo fôlego a um sistema espacial decrépito. 


O venerável I1ASIIU Soyuz-U 


O foguetão 114511U Soyuz-U é a versão do lançador 114511 Soyuz, mais utilizada pela Rússia para colocar em órbita os mais 
variados tipos de satélites. Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também tem as designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 
(departamento de Defesa dos Estados Unidos), A-2 (Designação 
Sheldom). 


O Soyuz-U é fabricado pelo Centro Espacial Estatal 
Progress de Produção e Pesquisa em Foguetões (TsSKB Progress) 
em Samara, sobre contrato com a agência espacial russa. 


No total já foram lançados 707 veículos deste tipo dos 
quais somente 19 falharam, tendo asssm uma fiabilidade de 
97,31%. 


E RS 
D/N4 

pu DER e O foguetão 114511U Soyuz-U com o cargueiro Progress 
E IACER UNR M tem um peso de 313.000 kg no lançamento, pesando 
aproximadamente 297.000 kg sem a sua carga. Sem combustível o 
veículo atinge os 26.500 kg (contando com a ogiva de protecção 
da carga). O foguetão tem uma altura máxima de 36,5 metros 
(sem o módulo orbital). E capaz de colocar uma carga de 6.855 kg 
numa órbita média a 220 km de altitude e com uma inclinação de 51,6º em relação ao equador terrestre. No total desenvolve uma 
força de 410.464 kgf no lançamento, tendo uma massa total de 297.400 kg. O seu comprimento atinge os 51,1 metros e a sua 
envergadura com os quatro propulsores laterais é de 10,3 metros. 


ab) 





O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) pode ter uma altura entre os 7,31 metros e os 10,14 metros 
dependendo da carga. O diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 2,7 metros e os 3,3 metros (dependendo da 
carga a transportar). i 


O foguetão possui um sistema de controlo analógico e tem 
uma precisão na inserção orbital de 10 km em respeito à altitude, 6 
segundos em respeito ao período orbital e de 2º no que diz respeito 
ao ângulo de inclinação orbital. 


É um veículo de três estágios, sendo o primeiro estágio 
constituído por quatro propulsores laterais a combustível líquido 
designados Block B, V, G e D. Cada propulsor tem um peso de 
43.400 kg, pesando 3.800 kg sem combustível. O seu comprimento 
máximo é de 19,8 metros e a sua envergadura é de 3,82 metros. O 
tanque de propolente (querosene e oxigénio) tem um diâmetro de 
2,68 metros. Cada propulsor tem como componentes auxiliares as 
unidades de actuação das turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e 
os componentes auxiliares de pressurização dos tanques de 
propolente (nitrogênio). 


Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de 
queima é de aproximadamente 118 s. O RD-117 desenvolve 
101.130 kgf no vácuo durante 118 s. O seu Tes é de 314 s e o Tes- 
nm é de 257 s, sendo o Tq de 118 s. Cada motor tem um peso de 
1.200 kg, um diâmetro de 1,4 metros e um comprimento de 2,9 
metros. Têm quatro câmaras de combustão que desenvolvem uma 
pressão no interior de 58,50 bar. Este motor foi desenhado por 
Valentin Glushko. 





O Block A constitui o corpo principal do lançador e é o 
segundo estágio, estando equipado com um motor RD-118. Tendo um peso bruto de 99.500 kg, este estágio pesa 6.550 kg sem 
combustível e é capaz de desenvolver 99.700 kgf no vácuo. Tem um les de 315 s e um Tq de 280s. Como propolentes usa o LOX 
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e o querosene (capazes de desenvolver um Isp-nm de 248 s). O Block A tem um comprimento de 27,1 metros e um diâmetro de 
2,95 metros. O diâmetro máximo dos tanques de propolente é de 2,66 metros. 


Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os 
componentes auxiliares de pressurização dos tanques de propolente (nitrogénio). 


A tabela seguinte indica os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo com o foguetão 114511U Soyuz-U. 


Gemsnao] peu [EE ui [oie [E] og 
Lançamento Data UTC Lançador Lançamento Lancç. Carga 
amam [sas [um o [eat [rs | co 
2004-002 29-Jan-04 11:58:06 683 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28142 2004-0024) 
Como [sos usea| om [reino [rms | sito 
2004-019 25-Mai-04 | 12:34:23 684 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28261 2004-0194) 
E A 
2004-032 11-Ago-04 5:03:07 685 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28399 2004-0324) 
ame | aee fo em | creia [ace | co 
2004-038 24-Set-04 16:50:00 que GIK-1 Plesetsk LC16/1 (28396 2004-0384) 
ana | so [10 como | ot [ros | onto 
2004-051 23-Dez-04 | 22:19:34 Zh15000-092 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28503 2004-0514) 


Progress M-52 
2005-007 28-Fev-05 | 19:09:18 | Zh15000-093 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28624 2005-0074) 


Foton-M2 
sa | rs [sa te [onto [oa | a 
2005-021 16-Mai-05 | 23:09:34 Zh15000-094 GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28700 2005-0214) 
[sa | asas [sam [o [onte [ima | is 
2005-034 2-Set-05 9:50:00 o GIK-5 Baikonur | 17P32-5 (28841 2005-0344) 
2005-035 8-Set-05 13:07:54 Zh15000-095 GIK-5 Baikonur | 17P32-6 (28866 2005-0354) 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 11A511U Soyuz-U. Este lançador 
continua a ser o vector mais utilizado pela Rússia. Nesta tabela está já incluído o lançamento do cargueiro Progress M-54 
levado a cabo a 5 de Setembro de 2005. Tabela: Rui C. Barbosa. 





O motor RD-118 foi desenhado por Valentin Glushko nos anos 60. É capaz de desenvolver uma força de 101.632 kgf no 
vácuo, tendo um les de 315 s e um Ies-nm de 248 s. O seu tempo de queima é de 286 s. O peso do motor é de 1.400 kg, tendo um 
diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 metros. As suas quatro câmaras de combustão desenvolvem uma pressão de 
51,00 bar. 


O terceiro e último estágio do lançador é o Block I equipado com um motor RD-0110. Tem um peso bruto de 25.300 kg 
e sem combustível pesa 2.710 kg. É capaz de desenvolver 30.400 kgf e o seu Tes é de 330 s, tendo um tempo de queima de 230 s. 
Tem um comprimento de 6,7 metros (podendo atingir os 9,4 metros dependendo da carga a transportar) e um diâmetro de 2,66 
metros (com uma envergadura de 2,95 metros), utilizando como propolentes o LOX e o querosene. O motor RD-0110, também 
designado RD-461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de 
combustão que desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve uma força de 30.380 kgf, tendo um les de 326 s e 
um tempo de queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 1,6 metros. 


O satélite Cosmos 2415 (11F660 Yantar-IKFT / Kometa) 


O satélite Cosmos 2415 é um satélite militar do tipo 11F660 Yantar-1KF, também designado por Kometa. Esta é a quarta 
geração de satélites espiões russos (iniciada no tempo da União Soviética). Assim, a quarta geração de satélites espiões soviéticos 
surge na sequência do lapso de tempo entre a obtenção das imagens e a sua disponibilidade para análise. Este problema foi 
resolvido pelo programa Yantar (Ambar). 


Os satélites Yantar podiam permanecer numa determinada órbita mais elevada e descer a altitudes mais baixas de forma 
a obterem as imagens de um alvo em particular antes de regressarem à órbita inicial. O filme é colocado em pequenas cápsulas 
que se separam do satélite e regressam à Terra. As imagens podem então ser analisadas enquanto o satélite anda permanece em 
órbita. Uma característica interessante destas cápsulas é o facto de poderem ser reutilizadas até três vezes e surgiram muito antes 
dos vaivéns espaciais americanos. 
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Os satélites Yantar poderiam permanecer em órbita pelo menos durante um mês e eram capazes de realizar 50 manobras 
orbitais, enviando o filme em duas cápsulas reutilizáveis. A energia necessária para o seu funcionamento era fornecida por dois 
painéis solares e possuía uma câmara com uma lente de 50 cm capaz de discernir veículos militares de forma individual. Cada 
Yantar possuia ainda uma outra cápsula recuperável de maiores 
dimensões que também poderia transportar filme de regresso à 
Terra, bem como a sua própria câmara fotográfica. Após 
recolher a objectiva, o satélite activava os seus retro-foguetões e 
reentrava na atmosfera. Após a reentrada abria-se um pára- 
quedas equipado com um retro-foguetão para abrandar a 
descida de forma a não danificar a câmara na aterragem. 


O programa Yantar foi iniciado nos anos 70 com o 
modelo Yantar-2K Feniks (30 veículos). Este sistema levou 
muitos anos a ser aperfeiçoado sendo necessárias seis missões, 
iniciadas com o Cosmos 697 “Yantar-2K n.º 2º (07571 1974- 
0984), para colocar o sistema totalmente operacional. 


As órbitas utilizadas situavam-se entre os 180 km e os 
370 km, e podiam ser alcançadas tanto do Cosmódromo NIIP-5 
Baikonur como do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. Os satélites 
eram lançados para uma dada órbita onde permaneciam até 
receberem ordens para fotografarem um alvo específico. Então 
accionavam o seu motor e baixavam para uma órbita a 160 km 
de altitude onde operavam por alguns minutos antes de 
regressarem à órbita inicial. 
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O modelo Feniks orignal foi posteriormente 
substituído pelo modelo Yantar-4K1 Oktan, que era capaz de 
permanecer em órbita por 45 dias. 


Es 


Mia RR “DRE T No início dos anos 80 foi introduzida uma nova versão 
1 Vi E Mo n | : destes satélites de fotorreconhecimento. O 11F695 Yantar 4K2 
EMO SEM; Kobalt, podia permanecer em órbita durante 60 dias. Estes 
E] ! satélites eram lançados desde NIIP-53 Plesetsk para órbitas 
semelhantes às dos Feniks e Oktan, mas com inclinações de 
62,8º ou 67,2º em relação ao equador terrestre. 


Lançamento do Cosmos 2415 por um foguetão 11A511U Tal como em versões anteriores, os Kobalt podiam 
Soyuz-U a 2 de Setembro de 2005 a partir do elevar ou baixar as suas órbitas e tinham um papel importante 


Cosmódromo GIK-5 Baikonur. Imagem: Arquivo na verificação do cumprimento dos tratados de controlo de 
fotográfico do autor. armamentos. A verificação dos conflitos bélicos em curso e a 
observação de outros alvos militares, eram também funções 
destes espiões. A observação intensiva da Guerra do Golfo foi 
uma das tarefas executadas pelos Cosmos 2108 (21000 1990-1094)'*, Cosmos 2124 (21092 1991-0084)!” e Cosmos 2138 
(21203 1991-0234)", todos da série Kobalt. 





Nos anos 90 verificou-se a diminuição do ritmo de lançamentos destes satélites. No total foram realizadas 17 missões 
entre 1992/2000. Este abrandamento pode ser atribuído ao declínio financeiro da Rússia, e consequente falta de fundos para a 
manutenção do programa, mas também se deverá à diminuição dos conflitos que justificassem um ritmo de missões tão 
intensivo. No entanto é de salientar que a vida útil dos veículos foi substancialmente prolongada dos usuais 60 dias, para 71 dias 
e posteriormente para 120 dias. Actualmente tem-se assistido ao lançamento de um veículo desta série em cada ano. 


* O satélite Cosnos 697 foi colocado em órbita ás 1330UTC do dia 13 de Dezembro de 1974 por um foguetão 11A511U Soyuz- 
U a partir do Compexo de Lançamento LC43/3 do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. 


É O satélite Cosnos 2108 foi colocado em órbita ás 1828UTC do dia 4 de Dezembro de 1990 por um foguetão 114511U Soyuz- 
U a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. 


“O satélite Cosnos 2124 foi colocado em órbita ás 1814UTC do dia 7 de Fevereiro de 1991 por um foguetão 11A51IU Soyuz-U 
a partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. 


5 O satélite Cosnos 2138 foi colocado em órbita ás 1355UTC do dia 26 de Março de 1991 por um foguetão 11451 1U Soyuz-U a 
partir do Cosmódromo NIIP-53 Plesetsk. 
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Kometa 


Também no início dos anos 80 surge uma versão do Yantar destinada ao mapeamento global do planeta, o Yantar-1KFT 
Kometa'º. Iniciado com o Cosmos 1246 (12301 1981-0154)”, estes satélites transportavam duas câmaras: uma principal, que 
obtinha imagens de uma área de 200 km por 300 km, e uma câmara de precisão (180 km por 40 km). Utilizando um altímetro a 
laser, os Kometa orbitavam entre os 200 km — 270 km. O altímetro a laser era essencial pois só assim se conseguia uma excelente 
definição com as câmaras. 


Já nos anos 80 os soviéticos começaram por disponibilizar comercialmente algumas imagens obtidas tanto pelos 
Kometa como pelos Resurs, através da companhia estatal Soyuzcarta. Cedo se verificou que a qualidade das câmaras utilizadas 
não era muito boa, mas a Força Aérea dos Estados Unidos foi um dos principais clientes ao comprar uma grande quantidade de 
imagens do território americano, já que os seus satélites espiões, por definição, não o fotografavam. Um acordo entre a 
Soyuzcarta e várias empresas ocidentais deu origem a uma missão destinada a realizar o mapeamento dos Estados Unidos e de 
outros países ocidentais. A missão SPIN-2 (o número 2 revelava a resolução das imagens a obter em metros) fracassou devido a 
uma misteriosa falha do lançador 11A511U Soyuz-U. Da mesma forma a primeira missão comercial dos Kometa fracassou 
também devido a uma falha no Soyuz-U. O sucesso só foi obtido com o Cosmos 2349 (25167 1998-0094) *. 


Lançamento e missão do Cosmos 2415 


O lançamento do Cosmos 2415 teve lugar às 0950UTC do dia 2 de Setembro de 2005. O satélite, com uma massa inicial de 
6.600 kg, foi colocado numa órbita com um apogeu a 327.84 km de altitude, um perigeu a 225,97 km de altitude e uma 
inclinação orbital de 64,9º em relação ao equador terrestre. 


Nos dias e semanas seguintes após o lançamento o Cosmos 2415 levou a cabo uma série de alterações nos seus 
parâmetros orbitais tal como se pode verificar na seguinte tabela. 


Apogeu (km) | Perigeu (km) tu: psd Período Orbital (min) 


3 de Setembro 
7 de Setembro 
9 de Setembro 278 
12 de Setembro 
20 de Setembro 
20 de Setembro 
21 de Setembro 
4 de Outubro 
6 de Outubro 10 
6 de Outubro 05 
6 de Outubro 06 
7 de Outubro 207 


2Z 
2 
2 





'º Também designado por Siluet. 


TO satélite Cosnos 1246 foi colocado em órbita ás 0907UTC do dia 18 de Fevereiro de 1981 por um foguetão 114511U Soyuz- 
U a partir do Cosmódromo NIIP-5 Baikonur. 


8 O satélite Cosnos 2349 foi colocado em órbita ás 1030UTC do dia 17 de Fevereiro de 1998 por um foguetão 11A511U Soyuz- 
U a partir da Plataforma PU-6 do Complexo de Lançamentos LC31 (17P32-6) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur. 
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No seguinte gráfico é visível a variação da altitude do apogeu orbital do Cosmos 2415 entre os dias 2 de Setembro de 


2005 e 13 de Outubro de 2005. 





Altitude (km) 














Da mesma forma o gráfico seguinte mostra a variação da altitude no perigeu orbital do Cosmos 2415 entre os dias 2 de 
Setembro de 2005 e 13 de Outubro de 2005. 





Após entrar em órbita terrestre o satélite Cosmos 2415 recebeu a Designação Internacional 2005-0344, com número de 
catálogo orbital 28841. Para os restantes objectos resultantes deste lançamento ver a secção “Outros Objectos Catalogados”. 
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8 de Setembro — 114511U Soyuz-U (Zh15000-095) 
Progress M-54 (ISS-19P) 


Dependendo dos cargueiros espaciais russos para se manter operacional em órbita terrestre, a ISS recebeu a visita de mais um 
Progress M em Setembro de 2005. A missão ISS-19P foi lançada desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur às no dia 8 de 
Setembro. O voo do Progress M-54 foi a continuação de um sucesso iniciado a 20 de Janeiro de 1978 com a colocação em órbita 
do Progress-1 (10603 1978-0084). 


Mais uma vez e de forma incompreensível a NASA decidiu nomear um veículo pertencente a outra nação com uma 
designação que não corresponde à verdade. Sendo esta a missão ISS-19P, a NASA designa este cargueiro como Progress-19. Na 
realidade o cargueiro Progress-19 *“7K-TG n.º 120º (14757 1984-0184) foi lançado às 0646:05UTC do dia 21 de Fevereiro de 
1984 por um foguetão 114511U Soyuz-U a partir da Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo de Lançamento LC31 do 
Cosmódromo NIIP-5"º Baikonur, tendo acoplado a 23 de Fevereiro com a estação espacial Salyut-7. O Progress-19 separar-se-ia 
da Salyut-7 a 31 de Março e reentraria na atmosfera terrestre a 1 de Abril de 1984. 


Os cargueiros Progress M 


Ao abandonar o seu programa lunar tripulado a União Soviética prosseguiu o seu programa espacial ao colocar sucessivamente 
em órbita terrestre uma série de estações espaciais tripuladas nas quais os cosmonautas soviéticos e posteriormente russos 
estabeleceram recordes de permanência no espaço. Começando inicialmente com estadias de curtas semanas e passando 
posteriormente para longos meses, os cosmonautas soviéticos eram abastecidos no início pelas tripulações que os visitavam em 
órbita, mas desde cedo, e começando com a Salyut-6, a União Soviética iniciou a utilização dos veículos espaciais de carga 
Progress. Os Progress representaram um grande avanço nas longas permanências em órbita, pois permitiam transportar para as 
estações espaciais víveres, instrumentação, água, combustível, etc. Os cargueiros são também utilizados para elevar as órbitas 
das estações, para descartar o lixo produzido a bordo dos postos orbitais e para a realização de diversas experiências científicas. 


Ao longo de mais de 30 anos foram colocados em órbitas dezenas de veículos deste tipo que são baseados no mesmo 
modelo das cápsulas tripuladas Soyuz e que têm vindo a sofrer alterações e melhorias desde então. 


A versão carga da Soyuz 


O cargueiro 11F615AS55 (7K-TGM) n.º 354 
foi o 109º cargueiro russo a ser colocado 
em órbita, dos quais 43 foram do tipo 
Progress (incluindo o cargueiro Cosmos 
1669), 55 do tipo Progress M (incluindo o 
Progress M-SO1) e 11 do tipo Progress Ml. 
Os Progress | a 12 serviram a estação 
orbital Salyut 6; os Progress 13 a 24 e o 
Cosmos 1669 serviram a estação orbital 
Salyut 7; os Progress 25 a 42, Progress M a 
M-43 e Progress MI-1, M1-2 e MI-5 
serviram a estação orbital Mir. 


la 
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O veículo Progress M é uma 
versão modificada do modelo original do 
cargueiro 7YK-TG Progress (11F615A15), 
com um novo módulo de serviço e com 
sistemas de acoplagem adaptados da 7K-ST 
Soyuz T (11F732). Com os Progress M 
deixaram de ser utilizados os modelos do 
sistema de escape de emergência que eram utilizados anteriormente de forma a manter o equilíbrio aerodinâmico do lançador. 
Tal como os outros tipos de cargueiros, o Progress M é constituído por três módulos: 





e Módulo de Carga — GO “Gruzovoi Otsek” (com um comprimento de 3,0 metros, um diâmetro de 2,3 metros e um 
peso de 2.520 kg) com um sistema de acoplagem e está equipado com duas antenas tipo Kurs; 


e Módulo de Reabastecimento — OKD “Otsek Komponentov Dozapravki” (com um comprimento de 2,2 metros, um 
diâmetro de 2,2 metros e um peso de 1.980 kg) destinado ao transporte de combustível para as estações espaciais; 


2 NHP - Nauchno-Issledovatelskiy Ispytatelny Poligon (Polígono Estadual de Pesquisa Científica). 
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e Módulo de Serviço PAO “Priborno-Agregatniy Otsek“ (com um comprimento de 2,3 metros, um diâmetro de 2,1 
metros e um peso de 2.950 kg) que contém os motores do veículo tanto para propulsão como para manobras orbitais. 
O seu aspecto exterior é muito semelhante ao dos veículos tripulados da série 17K-STM Soyuz TM (11F732). 


A seguinte tabela indica os últimos 10 cargueiros Progress (Progress M e Progress M1) colocados em órbita: 


[Mesa 19p) | 354 | 28866 | 2005:035A | 8-Sec05 | Soyuz | toscos [| | 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos de veículos Progress M e Progress M1. Todos os lançamentos são levados a 
cabo desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur e tiveram como destino a estação espacial internacional. O Progress M1-10 
utilizou o foguetão lançador 11A4511FG Soyuz-FG devido ao seu maior peso. O veículo Progress M-54 ainda se encontra 
acoplado à ISS na altura da escrita de Em Órbita. Tabela: Rui C. Barbosa. 





Lançamento do Progress M-54 


Os preparativos para o lançamento de mais uma missão logística para a ISS tiveram início em meados de Agosto de 2005 com a 
chegada do cargueiro 7K-TGM n.º 354 ao Cosmódromo GIK-5 Baikonur. O transporte do veículo foi feito via caminho-de-ferro 
sendo posteriormente transferido para o edifício de montagem e testes MIK-112, com os técnicos a iniciarem os trabalhos 
preparatórios. O veículo foi posteriormente transferido para o edifício MIK-254. 


Nas semanas seguintes foram levados a 
cabo vários testes que garantiram que o veículo 
estava apto a levar a sua missão. No dia 30 de 
Agosto foi realizada uma reunião da Comissão 
Técnica na qual foi tomada a decisão de se 
proceder ao abastecimento do veículo com os 
propolentes 'hipergólicos e gases de 
pressurização necessários para as suas manobras 
orbitais. Neste mesmo dia o veículo foi 
transferido da Área 254 para a estação de 
abastecimento localizada na Área 5l. O 
abastecimento do veículo teve lugar a 31 de 
Agosto, sendo no dia seguinte transferido de 
novo para a Área 254 onde foram levadas a 
cabo as operações finais de processamento. 


A acoplagem do 7K-TGM n.º 354 com 
o compartimento de transferência do lançador 
foi levada a cabo a 2 de Setembro. O 
compartimento de transferência permite a 
ligação física entre o cargueiro e o terceiro 
estágio (Block-l) do foguetão lançador 
1 A511U Soyuz-U. Após a acoplagem entre o 7K-TGM n.º 354 e o compartimento de transferência, foi levada a cabo no dia 3 
de Setembro a inspecção do veículo por parte dos desenhadores da Corporação S. P. Korolev RSC Energia, seguindo-se a 
colocação do veículo no interior da ogiva de protecção. Esta ogiva de protecção mantém uma atmosfera condicionada para o 
cargueiro, protegendo-o durante a permanência na plataforma de lançamento e nos minutos iniciais do voo. Com a colocação do 
7K-TGM n.º 354 no interior da ogiva de protecção estava então constituído o módulo orbital do lançador. Este módulo orbital foi 
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então transportado para as instalações de montagem e integração do foguetão lançador localizado no edificio MIK-112. Esta 
transferência teve lugar a 4 de Setembro. 


No dia 5 de Setembro foi levada a cabo 
uma reunião entre a Comissão Governamental e a 
Comissão Técnica no fim da qual foi tomada a 
decisão de transportar o veículo lançador para a 
plataforma de lançamento. Entretanto o módulo 
orbital era colocado «sobre» o terceiro estágio do 
foguetão lançador. 


Às OI0OUTC do dia 6 de Setembro o 
comboio que transportava o foguetão 11A511U 
Soyuz-U (Zh15000-095) contendo o cargueiro 7K- 
TGM n.º 354, abandonou o edifício MIK-112 e 
dirigiu-se para a Plataforma de Lançamento PU-5 
'Gagarinskiy Start” do Complexo de Lançamento 
LC1 (17P32-5). Como com a quase generalidade dos 
lançadores russos, o transporte do foguetão 
1 A511U Soyuz-U foi levado a cabo na horizontal. 
O foguetão é transportado num vagão ferroviário, 
assentando sobre um dispositivo pneumático. Após 
chegar á plataforma de lançamento, este dispositivo 
é accionado e lentamente coloca o foguetão sobre o 
fosso das chamas sendo posteriormente seguro. Atingindo uma posição vertical, quatro braços mecânicos seguram o veículo na 
plataforma de lançamento. O foguetão é então rodeado por torres de serviço que permitem o acesso a todas as áreas do veículo. 
Braços mecânicos de abastecimento são também ligados ao veículo. 





Já colocado na plataforma de lançamento dá-se início a um período de testes e preparativos finais para o voo. Os testes 
finais tiveram início às 1130UTC, sendo finalizados pelas 1400UTC altura em que os técnicos relatam os resultados perante a 
comissão que supervisiona os preparativos. 


Entretanto em órbita terrestre o cargueiro Progress M-52 separava-se do módulo Zvezda ás 1026UTC do dia 7 de 
Setembro ficando numa órbita com um apogeu a 351 km de altitude e um perigeu a 350 km de altitude. As 1326UTC os seus 
motores entraram em ignição baixando o seu perigeu para os 56 km de altitude, acabando por reentrar na atmosfera às 1356UTC. 


Às O855UTC do dia 8 de Setembro, 
reunia-se a Comissão Governamental que 
posteriormente daria luz verde para o início do 
abastecimento do lançador. O abastecimento de 
querosene ao primeiro estágio teve início às 
0925UTC, seguindo-se às 0935UTC o início do 
arrefecimento do sistema de abastecimento 
criogéênico 116722. O processo de arrefecimento 
das condutas de serviço e dos tanques de oxigénio 
líquido (LOX) teve início às 0945UTC. O 
abastecimento de querosene ao segundo estágio 
havia já sido iniciado às 1930UTC. O 
abastecimento do segundo estágio com LOX tem 
início às 1I010UTC. O processo de abastecimento 
de nitrogénio é levado a cabo entre as 1015SUTC e 
as 1050UTC. Pelas 11150UTC foi levado a cabo o 
processo de equalização do peróxido de 
hidrogénio. Ás 1120UTC começa a ser retiradas as 
condutas de abastecimento ao lançador 


O lançamento do foguetão 114511U Soyuz-U (Zh15000-095) teve lugar às 1307:54UTC. A separação do primeiro 
estágio ocorreu às 1309:53UTC com os quatro propulsores a caírem na Área de impacto n.º 16 situada no distrito de Karaganda, 
Cazaquistão. O lançador continuou o seu voo propulsionado pelo seu segundo estágio que acabou por finalizar a sua queima e 
separar-se às 1312:41UTC. Pelas 1310:35UTC, tinha lugar a separação da ogiva de protecção que cairia na Área de impacto n.º 
69 situada também no distrito de Karaganda. O segundo estágio do lançador cairia na Área de impacto n.º 306 situada entre o 
distrito de Altas, República de Altai (Rússia), e o distrito de Cazaquistão Este, Cazaquistão. 
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Às 1312:51 separava-se a secção de ligação entre o segundo estágio e o estágio Block-I que entretanto havia já entrado 
em ignição. A função do terceiro estágio terminaria pelas 1316:40UTC, atingindo-se uma órbita preliminar em torno da Terra 
com um apogeu a 262,9 km de altitude, perigeu a 192,8 km de altitude, inclinação orbital de 51,65º em relação ao equador 





terrestre e período orbital de 88,76 minutos. A separação entre o cargueiro 7K-TGM n.º 354 e o Block-I tinha lugar às 
1316:43UTC. Logo após a separação entre os dois veículos, uma série de antenas de comunicação e de navegação eram 
automaticamente colocadas em posição ao mesmo tempo que dois painéis solares se abriam no módulo de serviço do agora 
Progress M-54. 


Iniciava-se assim quase dois dias de perseguição à ISS com o Progress M-54 a levar a cabo uma série de manobras de 
aproximação. A primeira manobra orbital teve lugar às 1647:35UTC e a segunda manobra realizou-se às 1737:19UTC. Na 
primeira manobra a velocidade foi alterada em 21,63 m/s (com os motores a funcionar durante 54,8 s) e na segunda manobra foi 
alterada em 17,45 m/s (com os motores a funcionarem durante 44,2 s). A terceira manobra orbital realizou-se às 1408UTC do dia 
9 de Setembro com os motores do cargueiro a alterarem a velocidade do veículo em 2,00 m/s. 


A acoplagem com a ISS teve lugar ás 1442:03UTC do dia 10 de Setembro com o módulo Zvezda. A tabela seguinte 
mostra os parâmetros orbitais do Progress M-53 durante a sua aproximação á ISS e os parâmetros orbitais nos dias em que 
permaneceu acoplado à estação. 


Esta tabela mostra os parâmetros orbitais do Progress M-54 durante a aproximação à ISS e até 8 de Janeiro de 2006. Tabela: 
Antonin Vitek (http://www Jib.cas.cz/www/space.40). 
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Representação gráfica da evolução dos parâmetros orbitais do Progress M-54 entre os dias 8 de Setembro de 2005 e 8 de 
Janeiro de 2006. Gráfico de Rui C. Barbosa com dados de Antonin Vitek (http://www .lib.cas.cz/www/space.40). 





Após entrar em órbita terrestre o Progress M-54 recebeu a Designação Internacional 2005-035A e o número de catálogo 
orbital 28866. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos Catalogados”. 
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8 de Setembro — 8K82M Proton-M Breeze-M (53512 / 88513) 


Anik F-1R 


Quando o satélite Anik F-1 foi colocado em órbita? a 21 de Novembro de 2000 ninguém esperaria que a sua vida útil fosse tão 
curta devido a um problema técnico. Em Março de 2002 a empresa canadiana Telesat e a empresa International Launch Services 
(ILS) assinavam um contrato para o lançamento de um satélite substituto, o Anik F-1R. 
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tem um peso bruto de 50.747 kg e uma massa de 4.185 kg sem combustível. É 
capaz de desenvolver 64.260 kgf, tendo um Tes de 325 s e um Tq de 238 s. Tem 


Proton-M, evolução 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82M Proton-M é um lançador a três estágios podendo 
ser equipado com um estágio superior Breeze-M ou então utilizar os usuais estágios 
Block-DM. As modificações introduzidas no Proton incluem um novo sistema avançado 
de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em relação ao 8K82K Proton-K, 
permitindo assim o transporte de satélites maiores. Em geral este lançador equipado com 
o estágio Breeze-M, construído também pela empresa Khrunichev, é mais poderoso em 
20% e tem maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada com os estágios 
Block DM construídos pela RKK Energiya. 


O 8K82M Proton-M Breeze-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, 
um diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma carga de 
21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossíncrona, desenvolvendo para tal no lançamento uma 
força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído pelo Centro Espacial de Pesquisa e 
Produção Estadual Khrunichev, tal como o Breeze-M. 


O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450.400 kg, pesando 
31.000 kg sem combustível. É capaz de desenvolver uma força de 1.074.000 kgf no 
vácuo, tendo um Ies de 317 s (o seu Ies-nm é de 285 s) e um Tq de 108 s. Este estágio 
tem um comprimento de 21,0 metros e um diâmetro de 7,4 metros. Tem seis motores 
RD-253 (14D14) e cada um tem um peso de 1.300 kg e desenvolvem 178.000 kgf (em 
vácuo), tem um les de 317 s e um les-nm de 285 s. O Tq de cada motor é de 108 s. 
Consomem N,0,/UDMH e foram desenhados por Valentin Glushko. 


O segundo estágio, 8S81IK, 
tem um peso bruto de 167.828 kg e uma 
massa de 11.715 kg sem combustível. É 
capaz de desenvolver 244.652 kgf, 
tendo um Tes de 327 s e um Tq de 206 s. 
Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma 
envergadura de 4,2 metros e um 
comprimento de 14,0 metros. Está 
equipado com quatro motores RD-0210 
(também designado 8D411K, RD-465 
ou 8D49). Desenvolvidos por Kosberg, 
cada motor tem um peso de 566 kg, um 
diâmetro de 1,5 metros e um 
comprimento de 2,3 metros, 
desenvolvendo 59.360 kgf (em vácuo) 
com um les de 327 s e um Tq de 230 s. 
Cada motor tem uma câmara de 
combustão e consomem N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3, 





um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 metros e um comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD- 
0212 (também designado RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 
metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 62.510 kgf (em vácuo) com um les de 325 s e um Tq de 230 s. O motor 
tem uma câmara de combustão e consome N,0,/UDMH. 


2 O satélite Anik F-1 (26624 2000-0764) foi colocado em órbita por um foguetão Ariane-44L (V136) a partir do Complexo 
ELA-2 do CSG Kourou, Guiana Francesa. 
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O quarto estágio, Breeze-M, tem um peso bruto de 22.170 kg e uma massa de 2.370 kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 2.000 kgf, tendo um Tes de 326 s e um Tq de 3.000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma envergadura de 1,1 
metros e um comprimento de 2,6 metros. Está equipado com um motor S5.98M (também designado 14D30). O S5.98M tem um 
peso de 95 kg e desenvolve 2.000 kgf (em vácuo) com um Tes de 326 s e um Tq de 3.200 s. O motor tem uma consome 
N,0,/UDMEH. 


O primeiro lançamento do 8K82M Proton-M Breeze-M teve lugar a 5 de Julho de 1999, quando o veículo 389-01 tentou 
colocou em órbita o satélite de comunicações Gran” n.º 45 (1999-F02), a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24/ 
LC81R). O primeiro lançamento com sucesso teve lugar a 6 de Junho de 2000 (0259:00UTC) quando o veículo 392-01 colocou 
em órbita o satélite de comunicações Gorizont-31 (26372 2000-294) a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24 / 
LC81R). 


7-Abr-01 2001-014 53501 / 88503 LC81 PU-24 Ekran-M 18 (26736 2001-0144) 


15-Mar-04 2004-008 53503 / 88507 LC81 PU-24 W3A (28187 2004-0084) 
16-Jun-04 2004-022 53506 / 88509 LC200 PU-39 Intelsat 10-02 (28358 2004-0224) 
4-Ago-04 2004-031 53507 / 88508 LC200 PU-39 Amazonas (28393 2004-0314) 


Esta tabela indica os lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82M Proton-M Breeze-M. Todos os lançamentos 
são levados a cabo a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur no Cazaquistão. Tabela: Rui C. Barbosa 





Anik F-1R 


O satélite Anik F-IR foi construído pela EADS 
Astrium fornecendo tanto a sua carga como a 
plataforma (Eurostar E3000). As companhias 
canadianas EMS Technologies e COM DEV 
forneceram também uma parte significativa do 
equipamento e da sua tecnologia. 


O Anik F-1R (na imagem ao lado cortesia da 
EADS Astrium) opera a 107,3º longitude Oeste na 
órbita geostacionária, proporcionando serviços de 
transmissão a clientes governamentais, corporações e a 
pequenas empresas, cobrindo uma vasta área entre o 
Canadá e os Estados Unidos (exceptuando o Havai). 
Esta equipado com 24 repetidores activos que operam 
em banda-C e 32 repetidores activos que operam em 
banda-Ku. No satélite também segue um pacote de 
navegação que opera em banda-C em recepção e em 
banda-L em transmissão. Este pacote de navegação 
proporciona um aumento significativo nas actuais ferramentas deste tipo disponíveis na América do Norte ajudando a assim a 
uma orientação precisa das aeronaves. 





O satélite tinha uma massa de 4.500 kg no lançamento e em órbita os seus painéis solares atingem uma envergadura de 
36 metros fornecendo mais de 10kW de potência. O corpo principal do Anik F-IR tem uma altura de 5,8 metros, um 
comprimento de 2,4 metros e uma largura de 2,9 metros. O seu tempo de vida será de 15 anos. 


A plataforma Eurostar E3000 tem sido utilizada pela maior parte dos operadores de satélite. No total já foram encomendados 
39 veículos deste tipo dos quais 27 já foram colocados em órbita, provando a sua alta fiabilidade e serviço operacional de 
qualidade. 
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Lançamento do Anik F-IR 


O lançamento do Anik F1-R estava inicialmente agendado para 
9 de Agosto de 2005 sendo adiado para Outubro e 
posteriormente antecipado para o dia 15 de Setembro. O 
lançamento seria novamente antecipado para o dia 8 de 
Setembro. 


O Anik F-1R chegou ao Cosmódromo GIK-5 Baikonur 
a 12 de Agosto de 2005. Após ser retirado do seu avião de 
transporte o satélite foi transferido para o edifício MIK-92A50 
no qual foi submetido a uma série de teste e ao seu 
processamento final. Nesta fase o lançador 8K82M Proton-M 
(53512) encontrava-se na sua fase final de processamento e 
testes. 


Após ser entregue no edifício MIK-92A50 o Anik F- 
IR foi retirado do seu contentor de transporte que 
posteriormente foi enviado para França para ser reutilizado. O 
sistema eléctrico do satélite foi activado e uma série de testes 
eléctricos foi levada a cabo. Posteriormente os técnicos da 
EADS Astrium levaram a cabo uma série de tarefas de 
preparação do veículo tais como a pressurização dos tanques de 
propolente e o condicionamento do oxidante e do combustível 
em preparação do abastecimento do veículo. 


O satélite foi posteriormente transferido para as 
instalações de processamento 101 onde tiveram início as 
operações combinadas com o estágio Breeze-M (88513). O 
satélite foi acoplado ao estágio superior a 26 de Agosto e 
posteriormente seguiram-se os testes para analisar as interfaces 
mecânicas e eléctricas. Todos estes testes foram levados a cabo 
com o conjunto satélite / estágio superior na posição vertical. 
Posteriormente os dois veículos foram colocados na posição 
horizontal e colocados no interior da ogiva de protecção. 
Posteriormente o conjunto foi transportado por via-férrea para 
as instalações 111. Nestas instalações procedeu-se à integração 
com o lançador 8K82M Proton-M (53512) a 31 de Agosto. 


Após ser abastecido com os seus propolentes 
hipergólicos o foguetão 8K82M  Proton-M  Breeze-M 
(53512/88513) foi transportado a 5 de Setembro para a 
Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de Lançamento 
LC200. Chegado á plataforma de lançamento iniciaram-se dois 
dias de preparativos para o voo. 


if ' ij) 
| o | IR decorreu sem problemas. Pelas 2153:34,990 do dia 8 de 
R 


A contagem decrescente para o lançamento do Anik F- 


Setembro finaliza a activação da plataforma giroscópica de 
estabilização do lançador e ás 2153:38,240UTC tem lugar a 
ignição do motor de estabilização. A autorização automática 
para o lançamento surge às 2153:38,)2250UTC e ás 
2153:38,260UTC dá-se a ruptura do diafragma de isolamento 
do combustível seguindo-se ás 2153:38,270UTC a ruptura do 
diafragma de isolamento do oxidante. O primeiro estágio atinge 
a força máxima às 2153:39,840UTC. O foguetão 8K82M 
Proton-M Breeze-M (53512/88513) abandona a plataforma de 
lançamento ás 2153:39,994UTC naquele que foi o segundo 
lançamento do dia em Baikonur. A ignição do motor do 
segundo estágio ocorre ás 2155:39,050UTC com a quebra do 
diafragma do oxidante do segundo estágio a ocorrer ás 
2155:43,280UTC. A separação do primeiro estágio ocorreu ás 2155:43,300UTC com o primeiro estágio a cair da Área 25 situada 
no Distrito de Karaganda, Cazaquistão. O segundo estágio atinge a sua máxima potência ás 2155:43,600UTC. A ignição dos 
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motores Vernier (de estabilização) do terceiro estágio ocorre ás 2159:09,490UTC seguindo-se o final da queima do segundo 
estágio às 2159:12,190UTC e a sua separação ás 2159:12,890UTC. O segundo estágio caiu na Area 310 situada entre o Distrito 
de Altar da República de Altair (Rússia) e o Distrito de Cazaquistão Este; Cazaquistão. 


A ruptura do diafragma do oxidante do terceiro estágio ocorre ás 2159:15,790UTC. A separação da ogiva de protecção 
do satélite, agora desnecessária após a passagem pelas camadas mais densas da atmosfera terrestre, teve lugar ás 
2159:25,750UTC. A indicação da separação da ogiva de protecção surgiu ás 2159:27,060UTC. As duas metades da ogiva de 
protecção também caíram na Área 310. O final da queima do terceiro estágio ocorre entre as 2203:13,820UTC e as 
2203:14,990UTC, enquanto que a separação entre este estágio e o estágio Breeze-M tem lugar ás 2203:25,840UTC. O terceiro 
estágio viria a cair no Oceano Pacífico. 
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O conjunto Breeze-M (88513) / Anik F-IR é colocado numa órbita preliminar em torno da Terra com os seguintes 
parâmetros orbitais: 


A primeira ignição do estágio Breeze-M ocorre às 2204:46,340UTC com a activação do motor de correcção de impulso 
seguindo-se ás 2205:00,340UTC a ignição do motor principal. A queima do motor de correcção de impulso termina ás 
2205:02,240UTC e a queima do motor principal termina ás 2212:35,440UTC. A seguinte tabela indica os parâmetros orbitais 
após a primeira queima do Breeze-M. 





SU 17 57" 50º 18º 00” 0º 07 03” 
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A segunda ignição do estágio Breeze-M ocorre às 2301:44,990UTC com a activação do motor de correcção de impulso 
seguindo-se ás 2302:04,990UTC a ignição do motor principal. A queima do motor de correcção de impulso termina às 
2302:06,890UTC e a queima do motor principal termina ás 2318:34,520UTC. A seguinte tabela indica os parâmetros orbitais 
após a segunda queima do Breeze-M. 


Apogeu (km) 35.816,74 35.814,79 1,95 
Perigeu (km) 399,73 399,86 0,14 


49º 05º 58” 49º 06º 00” 0º 0" 02” 
10:35: 37,70 10:35:30,580 0:00:02,12 


A terceira ignição do estágio Breeze-M ocorre às 0122:42,990UTC do dia 9 de Setembro com a activação do motor de 
correcção de impulso seguindo-se ás 0123:04,990UTC a ignição do motor principal. A queima do motor de correcção de impulso 
termina ás 0123:06,890UTC e a queima do motor principal termina às 0134:40,640UTC. A seguinte tabela indica os parâmetros 
orbitais após a terceira queima do Breeze-M. 


49º 05" 57” 49º 06º 00” 0º 0º 03” 
10:33:44,26 10:35:30,580 
ARE A A A 


A quarta ignição do estágio Breeze-M ocorre ás 0135:24,840UTC com a activação do motor de correcção de impulso. 
Ás 0135:30,640UTC dá-se a separação do tanque adicional de propolente do Breeze-M seguindo-se ás 0135:32,840UTC o final 
da queima do motor de correcção de impulso. Este motor volta a entrar em ignição às 0136:42,640UTC seguindo-se às 
0136:50,640UTC a ignição do motor principal. A queima do motor de correcção de impulso termina às 0136:52,540UTC e a 
queima do motor principal termina ás 0141:21,860UTC. A seguinte tabela indica os parâmetros orbitais após a quarta queima do 
Breeze-M. 


Apogeu (km) 35.811,24 35.814,79 








49º 07" 36” 49º 06º 00” 0º 1º 36” 
10:35:29,038 10:35:30,580 0:01:46,32 
Rc A 





A quinta e última ignição do estágio Breeze-M ocorre ás 0645:48,990UTC com a activação do motor de correcção de 
impulso seguindo-se às 0645:58,990UTC a ignição do motor principal. A queima do motor de correcção de impulso termina às 
0645:592,990UTC e a queima do motor principal termina ás 0653:27,350UTC. A separação entre o estágio Breeze-M (88513) e 
o satélite Anik F-1R ocorre ás 0704:59,990UTC. A seguinte tabela mostra os parâmetros orbitais do Anik F-1R após a separação 
do estágio superior do seu foguetão lançador. 
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Parâmetro Valor calculado 


Apogeu (km) 35.793 


Perigeu (km) 3.207 


Inclinação orbital 


Período orbital (h:m:s) 11:30:12 


Posteriormente o satélite utilizou os seus próprios meios para circularizar a sua órbita a uma altitude geossíncrona e 
diminuir a sua inclinação orbital (tabela e gráficos seguintes). 


Apogeu (km) Perigeu E Inc. Orbital Ps Período Orbital RN 


9 de Setembro 35793 3207 | 100 | O 69002 | 2 
9 de Setembro 35609 3172 10.05 686.10 


11 de Setembro 


Tabela de parâmetros orbitais do satélite Anik F-IR após a sua separação do estágio Breeze-M 
(88513). Dados: Antonin Vitek. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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Este gráfico mostra a evolução do apogeu e perigeu orbital do satélite Anik F-1IR a caminho da órbita geossincrona 
após a sua separação do estágio Breeze-M. O gráfico é desenhado tendo por base os dados fornecidos por Antonm 


Vitek (ver tabela anterior). Gráfico: Rui C. Barbosa. 





Após entrar em órbita terrestre o satélite Anik F-1R recebeu a Designação Internacional 2005-0364 e o número de 
catálogo orbital 28868. Para as restantes designações dos objectos resultantes deste lançamento ver “Outros Objectos 


Catalogados”. 
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23 de Setembro — Minotaur-l (SLV-4) 
Streak 'STP-R7'º (USA-185) 


Ao colocar em órbita o satélite de comunicações Galaxy-14, a Starsem marcou pontos no mercado internacional do lançamento 
de satélites e mais uma vez mostrou a fiabilidade dos lançadores 11A4511FG Soyuz-FG. 


É um veículo de três estágios no qual o 
primeiro consiste em quatro propulsores laterais a 
combustível líquido que auxiliam o veículo nos 
minutos iniciais do voo. O Block A constitui o corpo 
principal do lançador e está equipado com um motor 
RD-118. Tendo um peso bruto de 105.400 kg, este 
estágio pesa 6.875 kg sem combustível e é capaz de 
desenvolver 101.931 kgf no vácuo. Tem um Tes de 
311 s (les-nm de 245 s) e um Tq de 286 s. Como 
propolentes usa o LOX e o querosene. O Block A 
tem um comprimento de 27,8 metros e um diâmetro 
de 3,0 metros. O motor RD-118 foi desenhado por 
Valentin Glushko. É capaz de desenvolver uma 
força de 101.931 kgf no vácuo, tendo um Tes de 311 
s e um Tes-nm de 245 s. O seu tempo de queima é de 
300 s. As suas diferenças de performance em relação 
ao RD-107 são resultado da utilização na totalidade 
de componentes russos. 


O foguetão Minotaur-l 


O foguetão Minotaur-l tira partido da experiência 
obtida com os mísseis balísticos intercontinentais 
Minutman-lI, sendo o primeiro lançador espacial 
resultante do programa Orbital/Sub-orbital Program 
(OSP) da Orbital Sciences Corporation (OSC). A 
Força Aérea dos Estados Unidos entregou um 
contrato ao OSP para converter os mísseis 
Minutman-lI num veículo capaz de colocar em 
órbita cargas governamentais leves. 


A Spaceport Systems International foi 
seleccionada para proporcionar serviços de 
lançamentos comerciais e o local de lançamento. 
Estas operações consistiam nos serviços de 
processamento de carga nas instalações IPF 
(Integrated Processing Facility) localizado no Space 
Launch Complex 6 (SLC-6) da Base Aérea de 
Vandenberg e incluía serviços de lançamentos a 
partir de instalações localizadas a sul do SLC-6. 


O Minotaur-I utiliza o primeiro e o segundo 
estágio do míssil Minutman-ll juntamente com os 
estágios superiores do lançador Pegasus e com os 
sistemas aviónicos da OSC. Este programa 
demonstra o empenhamento do governo americano 
em utilizar os excedentes da Guerra-Fria para 
pesquisas e educação, enquanto que utiliza serviços 
comerciais para reduzir os custos do programa. 





O Minotaur-l atinge uma altura de 19,21 metros e tem um diâmetro de 1,67 metros. No lançamento tem uma massa de 
36.200 kg e é capaz de desenvolver uma força de 73.000 kgf. É capaz de colocar uma carga de 640 kg numa órbita baixa a 185 
km de altitude com uma inclinação de 28,5º ou então 335 kg numa trajectória para a órbita sincronizada com o Sol a 741 km de 
altitude e com uma inclinação de 98.6º. 
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O primeiro estágio tem uma massa bruta de 23.077 kg e uma massa de 2.292 kg sem combustível. Tem um 
comprimento de 7,49 metros e um diâmetro de 1,67 metros. Está equipado com um motor M55/TX-55/Tu-122 que no vácuo 
produz uma força de 80.700 kgf, tendo um Tes de 262 s e um tempo de queima de 60 s. Consome combustível sólido. 


O segundo estágio tem uma massa bruta de 7.032 kg e uma massa de 795 kg sem combustível, tendo um comprimento 
de 4,12 metros e um diâmetro de 1,33 metros. No vácuo o seu motor SR-19 produz uma força de 27.300 kgf, tendo um Tes 288 s 
e um tempo de queima de 66 s. Consome combustível sólido. 


O terceiro estágio do Minotaur tem uma massa bruta de 4.331 kg e uma massa de 416 kg sem combustível, tendo um 
comprimento de 3,58 metros e um diâmetro de 1,27 metros. O seu motor XL-2 consome combustível sólido e produz uma força 
de 15.653 kgf, tendo um Tes 290 s e um tempo de queima de 73 s. 


O quarto estágio tem uma massa bruta de 985 kg e uma massa de 203 kg sem combustível, tendo um comprimento de 
2,08 metros e um diâmetro de 0,97 metros. O seu motor Pegasus-3 consome combustível sólido e produz uma força de 3.525 kgf, 
tendo um les 293 s e um tempo de queima de 65 s. 


JAWSAT (26061 2000-0044) 
OCSE (26062 2000-004B)”? 
OPAL-1/Squirt (26063 2000-004C) 
Falconsat-1 (26064 2000-004D 
AsuSat (26065 2000-004E) 
2000-004 27-Jan-00 | SLV-1 CLF Picosat-1 (26080 2000-004H) 
Picosat-2 (26080 2000-004H) 
Picosat-3 “Thelma” (26091 2000-004J) 
Picosat-4 “Louise” (26092 2000-004K) 
Picosat-5 “JAK* (26093 2000-004L) 
Picosat-6 *STENSAT” (26094 2000-004M) 


Mightysat-2.1 (26414 2000-0424)” 
au cio Picosat-7/8 (26904 2000-0420)” 
2005-011 | 11-Abr-05 | SLV-3 | SLC-8 XSS-11 (28636 2005-0114) 
2005-037 | 23-Set-05 | SLV-4 | SLC-8 STP-RI 'Streak' (USA-185) (28871 2005-0374) 


Esta tabela mostra todos os lançamentos levados a cabo pelo foguetão Minotaur-l. Todos os lançamentos são levados a cabo 
desde a Base Aérea de Vandenberg, Califórnia. Tabela: Rui C. Barbosa 





Para além do lançador Minotaur-I existem os seguintes modelos: 


e  Minotaur-ll — um lançador sub-orbital baseado no Minutman e que pode ser utilizado como veículo alvo para 
os ensaios do sistema de defesa anti-missil dos Estados Unidos; 


e  Minotaur-II — um lançador orbital a três estágios baseado no Peacekeeper que também pode ser utilizado como 
veículo alvo para os ensaios do sistema de defesa anti-missil dos Estados Unidos; 


e  Minotaur-IV — um lançador pesado a quatro estágios baseado no Peacekeeper, que pode ser utilizado para 
colocar em órbita satélites governamentais com um peso até 1.725 kg em órbitas baixas. À OSC foi 
recentemente atribuído o seu primeiro contrato pela Força Aérea dos Estados Unidos para colocar em órbita o 
satélite SBSS (Space-Based Surveillance System). 


e  Minotaur-V — uma versão melhorada do Minotaur-IV que pode ser utilizada para colocar em órbitas de alta 
energia satélites governamentais para missões relacionadas com a exploração espacial ou outras actividades 
para além das órbitas terrestres baixas. 


* O satélite OSCE reentrou na atmosfera terrestre a 5 de Março de 2001. 
? O satélite Mightysat-2.1 reentrou na atmosfera terrestre a 21 de Novembro de 2000. 


* Os satélites Picosat-7/8 (que se encontravam ligados por um baco e que foram catalogados como um só objecto) reentraram na 
atmosfera terrestre a 19 de Julho de 2000. 
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O Streak 


O satélite Streak STP-RI (Space Test Program-R1) foi construído pela General Dynamics C4 Systems / Spectrum Astro Space 
Systems, em Gilbert — Arizona, o satélite será operado pela agência DARPA (Defense Advanced Research Projects Agency) 
como um veículo de demonstração de tecnologia cujo objectivo é demonstrar as tecnologias para missões de resposta rápida e 
curta duração, além de recolher informações acerca do ambiente orbital terrestre. 


O Streak (também designado USA-185) transporta dois instrumentos segundo o DARPA: um medidor de 10es e um 
sensor de oxigénio atómico, sendo muito provável a presença de outros instrumentos a bordo. O veículo tinha uma massa de 4177 
kg no lançamento. 


Durante a sua missão o Streak irá caracterizar o regime orbital, demonstrar a fiabilidade operacional de um ponto de 
vista de comando e controlo, e fazer esta demonstração tendo em conta a futura aplicação desta plataforma em missões do DoD 
(Department of Defense) dos Estados Unidos. 


Lançamento do Streak 


A contagem decrescente para o lançamento do Streak teve início ás 2124UTC do dia 22 de Setembro de 2005 e decorreu sem 
qualquer problema. Pelas 2200UTC eram finalizadas as verificações iniciais do computador de voo do foguetão Minotaur-l. Ás 
2226UTC procedia-se à recolha da estrutura de serviço da plataforma SLC-8 da Base Aérea de Vandenberg, Califórnia, numa 
operação que terminou pelas 2240UTC. Esta estrutura de serviço além de proporcionar um acesso aos diferentes estágios do 
pequeno lançador, serve de protecção para o veículo. 


Ás 2250UTC procedia-se á verificação das ligações por telemetria entre o veículo lançador e as estações de recepção 
terrestres. Pelas 2317UTC verificava-se que uma das condutas de fornecimento de ar condicionado para a ogiva do Minotaur-I se 
tinha separado parcialmente do veículo devido aos fortes ventos em Vandenberg. Em resultado desta situação foi decidido voltar 
a colocar a estrutura de serviço sobre o lançador permitindo assim o acesso à área para se proceder às reparações necessárias. Os 
trabalhos de reparação do lançador estavam finalizados pelas 2343UTC e a estrutura de serviço começou a ser novamente 
recolhida pouco depois sendo colocada na posição de lançamento pelas 2351UTC. Entretanto ás 2348UTC era levada a cabo a 
inicialização do computador de bordo do lançador. 


O alinhamento do sistema de navegação imercial do Minotaur-I foi finalizado ás 2354UTC e de seguida foi executado 
um teste de orientação dos motores do primeiro estágio do lançador que foi levado a cabo com sucesso terminando às 0010UTC 
do dia 23 de Setembro. Nesta altura eram finalizados os trabalhos de verificação dos sistemas do lançador permitindo assim que 
o equipamento de suporte fosse desactivado. Às 0017UTC era dada a aprovação para os trabalhos finais no Minotaur-I. Pelas 
0044UTC o satélite Streak era activado e preparado para prosseguir as operações de voo. 


Ás 0056UTC o lançador foi armado e a lista de verificações finais foi finalizada. Nesta fase o equipamento de suporte 
era de novo activado. Os sistemas aviónicos do Minotaur-I foram activados ás 0125UTC para permitir o alinhamento final dos 
sistemas de orientação inercial e para testar a força do sinal da antena de comunicações em banda-S. Estes testes foram 
finalizados ás 0128UTC. 


Pelas 0159UTC foi levado a cabo um teste de segurança do sistema de finalização de voo do Minotaur-I que poderia ser 
utilizado para destruir o foguetão caso surgisse algum problema na fase inicial do lançamento. 


Ás 0211UTC a protecção térmica que está colocada sobre os estágios do lançador foi removida por um sistema 
automático. Curiosamente os técnicos denominam esta protecção com a designação”banana” devido à sua cor e á forma como é 
removida por secções. Ás 0212UTC a hora prevista para o lançamento foi introduzida no computador de voo do Minotaur-I e ás 
0215UTC o sistema de finalização de voo começava a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia. 


Ás 0217UTC a equipa de controlo dava luz verde para o lançamento declarando que o foguetão e o satélite Streak 
estavam prontos para o voo. Os sistemas aviónicos do lançador começaram a utilizar o fornecimento interno de energia ás 
0219UTC e ás 0220UTC a conduta de ar condicionado que se encontrava ligada à ogiva do lançador foi removida. 


A sequência automática de lançamento teve início ás 0222UTC como computador a controlar os momentos finais da 
contagem decrescente. O lançamento do Sterak teve lugar ás 0224:29UTC. A separação do primeiro estágio teve lugar ás 
0225:36UTC com o motor do segundo estágio a entrar em ignição de seguida. A ignição do terceiro estágio foi confirmada às 
0226:48UTC após a separação do segundo estágio. A separação da ogiva de protecção teve lugar às 0227:14UTC. Pelas 
0228:04UTC ocorria o final da queima do terceiro estágio que só se separaria ás 0230:57UTC. Após o final da queima do 
terceiro estágio e a sua separação o Minotaur-l permaneceu numa trajectória balística. A ignição do quarto estágio teve lugar às 
0230:59UTC. 


Durante a fase final do lançamento não foi dada qualquer informação sobre o final da queima do quarto estágio com a 
DARPA a anunciar ás 0427UTC que o satélite se havia separado do lançador e que se encontrava em órbita. 
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O lançamento do Minotaur-I (SLV-4) acabou por provocar nos céus da Califórnia um espectáculo de luz e cor. Muitos 
californianos ficaram surpreendidos e as chamadas telefônicas para os serviços de protecção civil questionavam sobre a origem 
daquelas luzes. 


A tabela e gráfico seguintes mostram os parâmetros orbitais do satélite Streak (USA-185) com dados de Antonin VItek. 


23 de Setembro 90.71 
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Parâmetros orbitais do satélite Streak (US A-185) 


Altitude (km) 


23 de Setembro 
23 de Setembro 
5 de Outubro 
19 de Outubro 
31 de Outubro 
7 de Novembro 
15 de Novembro 
22 de Novembro 
30 de Novembro 
12 de Dezembro 
19 de Dezembro 
29 de Dezembro 
7 de Janeiro 
11 de Janeiro 
17 de Janeiro 
21 de Janeiro 





—4— Apogeu (km) —x— Perigeu (km) 








Após entrar em órbita terrestre o satélite Streak STP-RI recebeu a Designação Internacional 2005-037A, com número 
de catálogo orbital 28871. Para os restantes objectos resultantes deste lançamento ver a secção “Outros Objectos Catalogados”. 
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26 de Setembro — Delta-2 7925-9,5 
Navstar-57 (USA-183) GPS IIR-14 (M) (Navstar GPS-2R M-1) 


Não deixa de ser interessante comparar o facto de que se em tempos áureos o Homem utilizava as estrelas como faróis no 
firmamento para sua orientação, na actualidade utilizar as estrelas artificiais que se movem em órbita terrestre para obter dados 
para essa mesma orientação. 


Dos sistemas actualmente em 
uso, o sistema Navstar dos Estados 
Unidos e o sistema GLONASS russo, o 
sistema americano será sem dúvida o 
mais vulgarmente utilizado tanto por 
militares como por civis. Enquanto que a 
concorrência do sistema europeu Galileu 
não se fizer sentir, o sistema Navstar 
proporcionará os seus dados de 
orientação e navegação sobre toda a 
superficie do globo terrestre. 


O  Navstar GPS (Global 
Positioning System) é um sistema 
espacial que emite sinais de rádio 
permitindo a obtenção de dados relativos 
ao posicionamento de um dado receptor 
em qualquer parte da Terra com erros 
pequenos. O sistema consiste numa 
constelação de 24 satélites em órbita que 
enviam em tempo real dados de 
navegação e dados temporais para os 
utilizadores do sistema. Para além dos 
satélites, o sistema consiste numa rede 
mundial de controlo e de unidades de 
recepção de sinal GPS que recebem o 
smnal e o transformam em coordenadas 
geográficas. 


O sistema providencia um 
serviço permanente e extremamente 
preciso, com dados de posicionamento 
tridimensional (latitude, longitude e 
altitude). A informação é trocada a velocidades extremamente rápidas e os serviços de fornecimento de dados temporais 
extremamente preciso. No entanto, os dados para utilizadores civis são ligeiramente menos precisos do que os dados fornecidos 
aos utilizadores militares. 





Os satélites Navstar estão localizados em órbitas a uma altitude média de 20.372 km com um período orbital de 12 
horas. Os sinais de navegação são emitidos de forma continua em duas frequências em banda-L. Os sinais ao tão precisos que o 
tempo pode ser determinado ao milionésimo de segundo, a velocidade pode ser determinada em fracções de quilómetros por hora 
e a localização pode ser determinada com um erro de escassos metros. A precisão da localização para utilizadores militares é de 
normalmente de 16 metros enquanto que a precisão para utilizadores civis é de 100 metros. 


Ao longo da sua existência existiram quatro gerações de satélites GPS, nomeadamente o Block-l, o Block-2/24, o 
Block-2R e o Block-2F: 


Navstar Block-1 


Os satélites Block-1 foram utilizados para testar os princípios do sistema GPS. As lições aprendidas com os satélites Block-1 
serviram para melhorar os veículos posteriores desta série. No total foram colocados em órbita 11 satélites Block-1 tal como são 
referidos na seguinte tabela. 
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: Data Hora Veículo 


| Navstar-7 | 1981-F03 |. | 19-Dez81 | 1:10:00 | Atlas-E(76E) | Vandenberg AFB,SLC3E | 


Navstar Block-2/2A 





Os actuais satélites Navstar em órbita pertencem á série Block-2/2A. No contracto original de construção dos veículos foram 
solicitados 28 unidades, das quais as 4 últimas seriam veículos de substituição para outros satélites em final de vida útil: 


: Data Hora ; 
Desig. Int. | NORAD Veículo Lançador Local Lançamento 


USA-6G 
USA] 
USA-TO 21890 
USA-80 Dela 7925 (D208) 
USA-83 Dela-? 7925 (D211) 
USA-84 Dela? 7925 (D214) 
USA-35 Dela-2 7925 (D216) 
USA-87 
USA-S8 
USA-9O 
USAS] 
USA-92 
USA-94 
USA-96 
USA-100 
USA-IIT 
USA-126 
USA-128 
USA-134 
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Navstar Block-2R 


Os satélites Navstar Block-2R (ao lado numa 
representação artística cedida pela USAF) possuem 
melhoramentos substanciais em relação às versões 
anteriores destes satélites, tendo a possibilidade de 
levar a cabo a determinação de dados entre satélites em 
órbita. Estes satélites possuem também processadores 
reprogramáveis que permitem a resolução de problemas 
e melhoramentos em órbita, aumentando assim a 
autonomia. O sistema de protecção de radiação foi 
melhorado. 


Além do mais, a série Block-2R tem a 
possibilidade de poder ser colocado em qualquer uma 
das órbitas GPS em qualquer altura e com uma 
antecipação de 60 dias, requerendo menos contactos 
com o solo para manter a constelação. Todas estas 
melhorias resultam num aumento da precisão para os 
utilizadores GPS com custos inferiores em 33% por 
satélite em relação às gerações anteriores, 
nomeadamente os Block-2A. Os satélites Block-2R irão 
substituir os satélites Block-2/22A4 quando estes 
atingirem o final das suas vidas úteis. 





; Data Hora ; 
Desig. Int. | NORAD Veículo Lançador Local Lançamento 


| GPS-42 | 1997-F01 | - | 17Jan97 | 16:28:00 | Delta27925(D241) | Cabo Canaveral, LC-ITA | | 





Uma versão melhorada dos satélites Block-2R surge com os satélites Block-2RM. Estes novos veículos introduzem dois 
novos sinais militares bem como um novo sinal civil permitindo assim uma maior precisão ao sistema, uma maior resistência às 
interferências e uma performance melhorada. 


Navstar Block-2F 


A quarta geração de satélites GPS é incorporada pelos veículos Block-2F. Estes veículos serão utilizados como veículos de 
sustentação do sistema. Em relação às séries anteriores, os Block-2F incluem um desenho que lhes permite uma vida útil de 12,7 
anos e um aumento considerável da capacidade de carga. 


Segundo a Força Aérea dos Estados Unidos (USAF) o sistema “GPS possui uma performance muito superior a outros 
sistemas de posicionamento e navegação, com maior precisão e custos inferiores. Actividades como o mapeamento, 
reabastecimento aéreo, operações de encontro, observação geodésica, e operações de busca e salvamento, têm beneficiado da 
precisão do sistema.” 


O sistema GPS de controlo mundial consiste em cinco estações de monitorização e quatro antenas de rastreio. As 
estações de monitorização utilizam receptores GPS para detectarem de forma passiva os sinais de todos os satélites. A 
informação proveniente das estações de monitorização é então processada nas estações principais de controlo, operadas pelo 
Segundo Esquadrão de Operações Espaciais na Base Aérea de Schriever, Colorado, e utilizada para fornecer actualizações 
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precisas através de massagens de navegação. A informação actualizada é enviada para os satélites GPS a partir da Master 
Control Station na Base Aérea de Schriever, através de antenas terrestres utilizando sinais em banda-S. As antenas terrestres são 
também utilizadas para transmitir comandos para os satélites e para receber os dados enviados por estes. 


O foguetão Delta-2 7925-9.5 
Este foi o 311º lançamento de um foguetão da série Delta desde 1960, sendo o 116º Delta 2 a ser utilizado (contando com os dois 
lançamentos das versões Heavy). Os Delta são construídos pela Boeing em Huntington Beach, Califórnia. As diferentes partes do 
lançador são montadas em Pueblo, Colorado. 


A versão 7925-9.5 é composta por seis 
partes principais: o primeiro estágio que é 
composto pelos propulsores laterais a 
combustível sólido, o motor principal no corpo 
principal do lançador, o inter-estágio (que faz a 
ligação física entre o primeiro e o segundo 
estágio), o segundo estágio, o terceiro estágio e 
uma ogiva de 9,5 pés (2,9 metros) de diâmetro 
fabricada em materiais compósitos. 


O Delta 2 7925-9.5 atinge uma altura de 
38,90 metros e tem um diâmetro de 2,44 metros 
(sem entrar em conta com os propulsores sólidos 
na base). No lançamento tem um peso de 
231.900 kg e é capaz de desenvolver uma força 
de 359.340 kgf. É capaz de colocar uma carga de 
5.089 kg numa órbita baixa a 185 km de altitude 
ou então 1.818 kg numa trajectória para a órbita 
geossincrona. 


Os quatro propulsores laterais (GEM- 
40) TAS — Thrust Augmented Solids, são 
fabricados pela Alliant Techsystems e cada um 
pode desenvolver 45.500 kgf no lançamento. 


O primeiro estágio (Delta Thor XLT-C) 
tem um peso bruto de 13.064 kg e um peso de 
1.361 kg sem combustível. Tem um 
comprimento de 26,1 metros e um diâmetro de 
2,4 metros. Está equipado com um motor RS- 
27A que tem um peso de 1.091 kg, um diâmetro 
de 1,1 metros e uma altura de 3,8 metros. No 
vácuo produz uma força de 107.500 kgf, tendo 
um Tes de 302 s e um tempo de queima de 274 s. 
Consome LOX e querosene altamente refinado 
(RP-1). O RS-27A é construído pela Rocketdyne. 


O segundo estágio do Delta 2 (Delta K) 
tem um peso bruto de 6.905 kg e um peso de 808 
kg sem combustível, tendo um comprimento de 
5,9 metros e um diâmetro de 1,7 metros. No vácuo o seu motor Aerojet AJ10-118K (com um peso de 98 kg, um diâmetro de 1,7 
metros e uma câmara de combustão) produz uma força de 4.425 kgf, tendo um les 318 s e um tempo de queima de 444 ss. 
Consome N,0, e Aerozine-50. 





O terceiro estágio, Star-48B, tem um peso bruto de 2.133 kg e um peso de 123,8 kg sem combustível, tendo um 
comprimento de 1,83 metros e um diâmetro de 1,24 metros. O seu motor consome HTPB e produz uma força de 67,17 kN, tendo 
um les 286 s e um tempo de queima de 84 s. 


O Delta-2 pode ser lançado a partir do Cabo Canaveral (Air Force Station), plataformas SLC-17A e SLC-17B, e da 
Base Aérea de Vandenberg, Califórnia, (plataforma SLC-2W). Na missão do D302 o Delta-2 7245-9.5 foi lançado a partir da 
plataforma SLC-17A. O Space Launch Complex-17 (SLC-17) do Cabo Canaveral foi construído pela Força Aérea dos Estados 
Unidos (USAF) para o desenvolvimento do míssil balístico de alcance intermédio (IRBM) Thor, tendo a construção das 
plataformas A e B sido iniciada em Abril de 1956. Em Setembro desse mesmo ano a Força Aérea ocupou parcialmente a 
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plataforma SLC-17B, tendo o primeiro lançamento sido efectuado a 25 de Janeiro de 19572. A primeira modificação ao 
complexo SLC-17 teve lugar em 1960 de forma a suportar o lançamento de veículos derivados do Thor. Entre O início de 1960 e 
Dezembro de 1965 foram lançados 35 foguetões Delta a partir do complexo. 


As plataformas foram transferidas para a NASA em 1965, pois para a USAF já não havia qualquer utilização militar 
para o complexo. Devido ao acidente do Challenger os lançamentos comerciais e militares foram na sua totalidade transferidos 
para os lançadores convencionais e em resultado a Boieng criou o lançador Delta-2. A USAF decidiu também transferir o 
lançamento dos seus satélites Navstar, anteriormente destinados a serem lançados pelo vaivém, para o novo Delta-2. O complexo 
SLC-17 foi escolhido como local de lançamento do Delta-2 e o complexo regressou novamente à responsabilidade da USAF em 
Outubro de 1988. O complexo teve de sofrer obras profundas com a instalação de novas plataformas de serviço, de um sistema 
hidráulico de elevação de cargas e de um sistema de armazenamento e fornecimento de hidrogénio líquido. A torre de serviço 
móvel do complexo teve de ver o seu tamanho aumentado em 3 metros de forma a acomodar o novo lançador. O primeiro 
lançamento do Delta-2 a partir do complexo (plataforma A) teve lugar a 14 de Fevereiro de 1989?. 


A última modificação ao complexo finalizou em Outubro de 1997 e serviu para adaptar a plataforma B ao lançador 
Delta-3””. Assim, a plataforma B pode acomodar os lançadores Delta-2 e Delta-3. 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo Delta-2 7925-9.5. 


Veículo Local a 





O Complexo de Lançamentos SLC-17 


Localizado no Cape Canaveral Air Force Station, Florida, o Space Launch Complex 17 foi construído pela USAF para o 
programa de desenvolvimento e pesquisa do IRBM (Intermediate Range Ballistiv Missile) Thor. Constituído por duas 
plataformas 17A e 17B, a sua construção teve início em Abril de 1956. 


A USAF ocupou a plataforma 17B de forma parcial em Setembro de 1956, tendo o primeiro lançamento do míssil Thor 
ocorrido em Janeiro de 1957. A plataforma 17A entrou ao serviço em Abril de 1957 com o seu primeiro lançamento no mês de 
Agosto seguinte. 


No início dos anos 60 a USAF levou a cabo trabalhos de modificação para que o complexo pode-se levar a cabo 
lançamentos de veículos derivados do míssil Thor. Entre Janeiro de 1960 e Dezembro de 1965, foram levadas a cabo 35 missões 
Delta a partir do SLC-17. Entretanto na Primavera de 1965 a USAF havia já transferido as instalações do SLC-17 e outras 
instalações relacionadas com o programa Thor para a NASA, após concluir que as instalações não teriam mais utilização militar. 
Porém, após o desastre com o vaivém espacial OV-099 Challenger a 28 de Janeiro de 1986, os serviços de lançamentos 
comerciais e militares voltaram-se de novo para os foguetões descartáveis. Acompanhando esta tendência, a Boeing desenvolveu 
uma nova geração de foguetões, o Delta-2, para suportar as necessidades crescentes dos militares e dos clientes civis. 


Eventualmente a USAF transferiu todos os seus satélites Navstar GPS que seriam colocados em órbita pelos vaivéns 
espaciais, para os foguetões Delta-2. Os clientes civis também começaram a assinar contratos de lançamento no Delta-2. 


O SLC-17 foi escolhido como o local de lançamento do Delta-2 e a NASA transferiu a responsabilidade deste complexo 
para a USAF em Outubro de 1988. O complexo passou por mais uma fase de modificações para poder ser utilizada pelo foguetão 


? O primeiro Thor a ser lançado desde o complexo SLC-17 tinha o número de série 101 e o lançamento resultou num fracasso 
com a explosão do míssil devido a um problema de contaminação do LOX que originou uma falha numa válvula do motor. 

2 A plataforma utilizada foi a SLC-17A. O lançamento teve lugar às 1830UTC e o foguetão Delta-2 6925 (D184) colocou em 
órbita o satélite USA-35 / Navstar 2-1 GPS-14 (19802 1989-0134). 


1 O primeiro lançamento do Delta-3 teve lugar a 27 de Agosto de 1998 e resultou num fracasso quando o foguetão Delta-3 (D3- 
1) não conseguiu colocar em órbita o satélite Galaxy-10. 
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Delta-2. As alterações estruturais incluíram a instalação de novas plataformas e de um sistema de elevação hidráulico, bem como 
um sistema de armazenamento e de fornecimento de hidrogénio líquido. Estas modificações fizeram com que a altura da torre 
móvel de serviço do complexo fosse elevada em 3,05 metros de forma a acomodar o novo lançador. 


Em Fevereiro de 1990 dá-se o primeiro lançamento de um foguetão Delta-2 a partir da plataforma 17A. Os trabalhos de 
modificação do complexo continuaram e a primeira missão comercial de um Delta-2 foi lançada da plataforma 17B em Agosto 
de 1989. 


Porém, as alterações ao complexo não se ficariam por aqui pois para satisfazer as necessidades dos seus clientes a 
Boeing desenvolveu o foguetão Delta-3 que possui o dobro da capacidade de carga do Delta-2. Este lançador e o Delta-3 
compartilham a plataforma 17B, com os trabalhos para modificar a plataforma para acomodar o novo lançador a serem 
finalizados em Outubro de 1997. 


Devido ao facto de o centro de controlo no SLC-17 ter sido considerado inadequado para os lançamentos do Delta-3, a 
Força Aérea dos Estados Unidos construiu um novo centro de operações de lançamento e administrativo com uma área de 3.623 
m? denominado 1 Space Launch Squadron Operations Building (1 SLS OB). As novas instalações, finalizadas em Junho de 
1996, estão localizadas a 3,2 km a Sul do SLC-17 e alberga o Launch Control Center (LCC). 
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Lançamento do primeiro GPS-2RM 


Este lançamento sofreu múltiplos adiamentos até que finalmente se pode colocar o primeiro Navstar melhorado em órbita. O 
lançamento estava inicialmente previsto para ter lugar em Dezembro de 2004 com os primeiros componentes do foguetão 
lançador a serem transportados para o Cabo Canaveral a 6 de Agosto. O lançamento seria adiado para 1 de Fevereiro de 2005 e 
posteriormente para 17 de Março e 20 de Maio. Os adiamentos ficaram-se a dever a vários motivos técnicos e de calendarização. 
Sendo antecipada para o dia 4 de Maio, a missão seria adiada para 29 de Julho, 26 de Agosto e finalmente para 22 de Setembro. 
Entretanto o início da montagem do foguetão Delta-2 no Complexo de Lançamento 177 ocorria a 22 de Março. 


Um novo adiamento ocorreria a 22 de Setembro e o lançamento seria agendado para 26 de Setembro. 





Pelas 2020UTC do dia 25 de Setembro iniciava- 
se o processo de recolha da torre móvel de serviço da 
Plataforma A do Complexo de Lançamento 17 do Cabo 
Canaveral. Esta torre é utilizada para a montagem do 
foguetão e para proporcionar acesso às diferentes áreas do 
veículo. Ás 2337UTC (T-150m) a contagem decrescente 
entrava na sua primeira paragem de 60 minutos para que a equipa de controlo pudesse retomar qualquer actividade que se tivesse 
atrasado ou para resolver algum problema pendente. Pelas 0028UTC do dia 26 de Setembro os membros da equipa de controlo 
eram consultados sobre a prontidão do lançador e davam luz verde para prosseguir com a contagem que era retomada ás 
0037UTC (T-150m). Por esta altura a equipa de controlo verificava que não estava presente qualquer técnico na plataforma de 
lançamento ao emitir três avisos sonoros como precaução. Com a plataforma agora deserta podiam começar as operações de 
pressurização do hélio e nitrogénio no primeiro e segundo estágio, bem como as operações de abastecimento. 





O sistema de orientação do lançador foi activado ás 0040UTC e ás 0100UTC começaram os preparativos para o 
abastecimento do querosene altamente refinado RP-1 para o tanque do primeiro estágio. O processo de abastecimento é iniciado 
ás O10SUTC após se verificar o estado das válvulas, sensores, medidores de fluxo e outro equipamento. No total seriam 
necessários 37.740 litros de RP-1 para a missão. O abastecimento de RP-1 é levado a cabo em duas fases: a primeira fase é 
denominada de “enchimento rápido” na qual o propolente é introduzido a alta pressão e velocidade no tanque até se atingir um 
determinado volume correspondente a 98% da capacidade do tanque. Posteriormente, passa-se para a fase de “enchimento lento” 
até se completar a totalidade do volume. Todo do processo de abastecimento de RP-1 teve uma duração de 19 minutos e 10 
segundos, terminando ás 0124:25UTC. 
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Ás 0142UTC a equipa de lançamento finalizava os trabalhos de activação e configuração do computador de bordo do 
Delta-2 denominado Redundant Inertial Flight Control Assembly (RIFCA) e ás 0149UTC era dada luz verde para se iniciar o 
abastecimento de oxigénio líquido (LOX) ao primeiro estágio que se iniciou ás OIS3UTC. O LOX é bombeado a uma 
temperatura de -183ºC a partir de tanques situados nas imediações da plataforma de lançamento. O abastecimento de LOX 
terminou ás 0219UTC no entanto o volume de oxidante foi sendo mantido ao longo da contagem decrescente de forma a 
compensar a sua evaporação natural. 


Nesta fase o Delta-2 encontrava-se já totalmente abastecido com os propolentes do segundo estágio (tetróxido de 
nitrogénio e Aerozine 50) a terem sido introduzidos no veículo anteriormente. 


Pelas 0239UTC foram levados a cabo os testes de mobilidade dos motores do primeiro e segundo estágios do lançador 
demonstrando assim a capacidade do foguetão de orientar durante o voo. Os testes do segundo estágio foram finalizados às 
0241UTC e do primeiro estágio ás 0245UTC. 


A contagem decrescente entrava numa nova paragem ás 0247UTC (T-20m) sendo retomada ás 0307UTC. Ás 0312UTC 
o satélite GPS-2RM-1 começava a utilizar as suas baterias internas para o fornecimento de energia e às 0313UTC eram levadas a 
cabo as verificações ao sistema de recepção de comandos do Range Safety que seria utilizado para destruir o lançador caso 
ocorresse algum problema no lançamento. Estes testes foram finalizados ás 0315UTC. 


A última paragem na contagem decrescente acontecia às 0323UTC (T-4m). ás 0329UTC era dada luz verde para 
continuar as operações de lançamento não se verificando qualquer problema e a contagem decrescente era retomada às 0333UTC 
(T-4m). Os sistemas do lançador começavam a utilizar as baterias internas para o fornecimento de energia ás 0333UTC (T-3m 
45s) e ás 0334UTC (T-2m 30s) o satélite GPS-2RM-1 era declarado pronto para o lançamento. A pressurização do tanque de 
oxigénio do primeiro estágio iniciou-se ás 0335UTC (T-2m) e ás 0335UTC (T-Im 15s) o Range Safety autorizava o lançamento. 
As bombas hidráulicas do segundo estágio começaram a utilizar o fornecimento interno de energia às 0336UTC (T-60s). 


O lançamento do satélite GPS-2RM-1 ocorria ás 0337:00,531UTC com o lançador a seguir uma trajectória em direcção 
a Este. Pelas 0337:30UTC (T+30s) os seis propulsores laterais de combustível sólido que haviam entrado em ignição a T=Os 
ultrapassavam o período de máxima força. Estes propulsores separavam-se ás 0338:20UTC (T+Im 20s) pouco após os restantes 
três propulsores entrarem em ignição. Estes três motores terminaram a sua queima e separaram-se ás 0339:20UTC (T+2m 20s). 
Nesta fase não havia recepção de dados provenientes do lançador na estação de rastreio de Cabo Canaveral e a confirmação da 
separação dos propulsores foi obtida visualmente através das câmaras de longo alcance. 


Payload Separation 
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O final da queima e separação 
do primeiro estágio terá ocorrido pelas 
0341:35UTC (T+4m 35s) com a 
separação da ogiva de protecção a ter 
lugar de seguida. Pelas 0344:30UTC 
(T+7m 30s) o lançador encontrava-se 
a 172,25 km de altitude e a uma 
distância de 1.555,85 km do Cabo 
Canaveral, viajando a mais de 6,26 
km/s. 


O final da primeira queima do 
segundo estágio ocorria ás 
0348:40UTC (T+1 Im 40s) atingindo- 
se uma órbita preliminar com um 
apogeu a 1.113,17 km de altitude, 
perigeu a 174,11 km de altitude e 
inclinação orbital de 37,78º em relação 
ao equador terrestre. A segunda 
ignição do segundo estágio teve início 
ás 0356:29UTC (T+I9m 29s) e 
terminou ás 0356:40UTC (T+l9m 
40s). A separação do segundo estágio 
ocorreu ás 0357UTC e a ignição do 
terceiro estágio às  0358:10UTC 
(T+2]m 10s). Após a separação do 
segundo estágio, este levou a cabo 
mais uma ignição para consumir o 
propolente que restava nos seus 
tanques evitando assim que este possa 
explodir em órbita no futuro criando 
detritos espaciais. 


Ás 0359:32UTC  (T+22m 
32s) terminava a queima do terceiro 
estágio Star-48B e a separação do 
satélite GPS-2RM-1 tinha lugar ás 
0401:30UTC (T+24m J30s). Após 
várias semanas de testes o satélite 
seria declarado operacional em 
meados de Dezembro de 2005. 


Após entrar em órbita 
terrestre o satélite GPS-2RM-I 


recebeu também a designação Navstar-57 e USA-183, recebendo a Designação Internacional 2005-0384, com número de 
catálogo orbital 28874. Para os restantes objectos resultantes deste lançamento ver a secção “Outros Objectos Catalogados”. 
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A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Agosto e Setembro de 2005. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números que 
indica respectivamente o apogeu orbital (km), o perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados são fornecidos pelo 
Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. 


02 Ago 0730  2005-027A 


NORAD Designação 


28776 Jianbing-4 (4) 


(135 /119/62,98/ 87,02) Regressou á Terra a 16 de Outubro 


11 Ago 0820:37 2005-028A 
(35795 /35778 /292/1436,1) 
12 Ago 1143 2005-0294 


A caminho de Marte 
13 Ago 2328:28 2005-0304 


(35791 /35782/ 0,02 / 1436,1) 
23 Ago 2110 2005-0314 
(613 /596/ 97,84 / 96,78) 

2005-031B 
(650 /601/97,84/97,21) 
26 Ago 1834:24 2005-032A 
(544 /521/97,54/ 95,29) 


29 Ago 0845  2005-033A 


28786 Thaicom-4 (1PStar-1) 


Lançador Local 


CZ-2C/3 Chang Zheng-2C/3 (CZ2C-14) Jiuquan 


Ariane-56GS (V 166/L523) CSG Kourou, ELA-3 


28788  MRO (Mars Reconnaissance Orbiter) 


28790 Galaxy-14 


28809  Kirari (OICETS) 
28810 Reimei (INDEX) 
28822  Monitor-E 


28824 Jianbing-4 (5) 


(130/121/62,98 / 86,99) Regressou à Terra a 17 de Outubro 


02 Set 0950  2005-034A 


28841 Cosmos 2415 


(310/205/ 64,88 / 89,65) Regressou à Terra a 16 de Outubro 


08 Set 1307:54 2005-035A 
(354/340/51,64/91,48) 

08 Set 2153:40 2005-0364 
(35797 / 35776 / 0,01 / 1436,09) 

23 Set 0224:29 2005-0374 
(267/255 / 96,34 / 89,73) 

26 Set 0337:01 2005-0384 
(20227 /20137/ 55,03 / 717,96) 


28866 Progress M-54 (ISS-19P) 
28868  Anik F-IR 
28871 Streak (USA-185) 


28874  Navstar-57 (USA-183) 
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Atlas-5/401 (AV-007) Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


114511FG Soyuz-FG/Fregat (Zh15000-011/1007/ST-13) 
GIK-5 Baikonur, LC31 PU-6 (17P32-6) 


I5SA18M2 Dnepr-1 GIK-5 Baikonut, LC109/95 
14A05 Rockot-KM (Breeze-KM 72507) GIK-1 Plesetsk, LC133/3 
CZ-2D/2 Chang Zheng-2D/2 (CZ2D-7) Jiuquan, LA?2 
114A511U Soyuz-U GIK-5 Baikonur, LC31 PU-6 (17P32-6) 
11 A511U Soyuz-U (Zh15000-095) GIK-5 Baikonur, LC1 PU-S (17P32-5) 
8K82M Proton-M Breeze-M (53512/88513) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 

Minotaur-I (SLV-4) Vandenberg AFB, SLC-8 


Delta-2 7925-9,5 Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 


Peso (kg) 


3.000 


6.700 


2.180 


1.760 
570 
60 
700 
Era 
Eua 
7.250 
4.000 
290 


2.032 


88 


Data Lançamento 


02 Setembro 

27 de Junho 

17 de Julho 

25 de Março 

25 de Março 

25 de Março 

25 de Março 

25 de Março 

22 de Outubro 
22 de Outubro 
22 de Outubro 
22 de Outubro 
22 de Outubro 
22 de Outubro 
22 de Outubro 
22 de Outubro 
22 de Outubro 
22 de Outubro 
25 de Julho 

25 de Julho 

06 de Novembro 
06 de Novembro 
06 de Novembro 
06 de Novembro 
08 de Setembro 
08 de Setembro 
08 de Setembro 
23 de Setembro 
23 de Setembro 
26 de Setembro 
26 de Setembro 
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2005-034B 
1978-0640 
1991-050) 
1993-014W 
1993-014X 
1993-014Y 
1993-014Z 
1993-014AA 
2001-049PC 
2001-049PD 
2001-049PE 
2001-049PF 
2001-049PG 
2001-049PH 
2001-049PJ 
2001-049PK 
2001-049PL 
2001-049PM 
2002-037BU 
2002-037BV 
2004-044C 
2004-044D 
2004-044E 
2004-044F 
2005-035B 
2005-036B 
2005-036€C 
2005-037B 
2005-037C 
2005-038B 
2005-038€ 


NORAD 


28842 
28843 
28844 
28845 
28846 
28847 
28848 
28849 
28850 
28851 
28852 
28853 
28854 
28855 
28856 
28857 
28858 
28859 
28860 
28861 
28862 
28863 
28864 
28865 
28867 
28869 
28870 
28872 
28873 
28875 
28876 


Designação 


Block-I 


(Destroço) Seasat-1 
(Destroço) SARA 


(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
Block-I 


Breeze-M (88513) 


Pegasus-3 
(Destroço) 
Delta-K 
Star-48B 


Outros Objectos Catalogados 


Lançador 


114511U Soyuz-U 

Atlas-F (23F) 

Ariane-40 (V44) 

Start-1 

Start-1 

Start-1 

Start-1 

Start-1 

PSLV-C3 

PSLV-C3 

PSLV-C3 

PSLV-C3 

PSLV-C3 

PSLV-C3 

PSLV-C3 

PSLV-C3 

PSLV-C3 

PSLV-C3 

8K82K Proton-K DM-5 

8K82K Proton-K DM-5 

CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-8) 
CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-8) 
CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-8) 
CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-8) 
114511U Soyuz-U (Zh15000-095) 
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Local 


GIK-5 Baikonur, LC31 PU-6 (17P32-6) 
Vandenberg AFB, SLC-3W 

CSG Kourou, ELA-2 

GNIIP Plesetsk, LC158 

GNIIP Plesetsk, LC158 

GNIIP Plesetsk, LC158 

GNIIP Plesetsk, LC158 

GNIIP Plesetsk, LC158 

Satish Dawan SHAR, Ilha Sriharikota 
Satish Dawan SHAR, Ilha Sriharikota 
Satish Dawan SHAR, Ilha Sriharikota 
Satish Dawan SHAR, Ilha Sriharikota 
Satish Dawan SHAR, Ilha Sriharikota 
Satish Dawan SHAR, Ilha Sriharikota 
Satish Dawan SHAR, Ilha Sriharikota 
Satish Dawan SHAR, Ilha Sriharikota 
Satish Dawan SHAR, Ilha Sriharikota 
Satish Dawan SHAR, Ilha Sriharikota 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 

GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 (17P32-5) 


8K82M Proton-M Breeze-M (53512/88513) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
Tanque Breeze-M (88513) 8K82M Proton-M Breeze-M (53512/88513) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 


Minotaur-I (SLV-4) 
Minotaur-I (SLV-4) 
Delta-2 7925-9,5 
Delta-2 7925-9,5 


Vandenberg AFB, SLC-8 
Vandenberg AFB, SLC-8 
Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 
Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 
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Regressos / Reentradas 


A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. A segunda tabela indica os veículos ou satélites mais importantes que deverão 
reentrar na atmosfera nas próximas semanas. Estas informações são cedidas pelo Space Track. 


Ree: reentrou na atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data Status Des. Int. NORAD Designação Lançador Data Lancç. Local Lançamento D. Órbita 
09 Set. Ree. 2005-034B 28842 Block-l 1H A511U Soyuz-U 02 Setembro GIK-5 Baikonur, LC31 PU-6 (17P32-6) fi 

l1 Set. Ree. 2005-035B 28867 Block-lI 11 A511U Soyuz-U (Zh15000-095) 08 Setembro GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 (17P32-5) 3 

12 Set. Ree. 2005-033D 28827 L-35 (CZ2D-7) CZ-2D/2 Chang Zheng-2D/2 (CZ2D-7)29 Agosto Jiuquan 14 

13 Set. Ree. 2005-032B 28823 Breeze-KM (72507) 14405 Rockot-KM (Breeze-KM n.º 72507) 26 Agosto GIK-1 Plesetsk, LC133/3 18 

I8 Set. Ree. 2002-037BU 28860 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 27 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1151 


Quadro dos lançamentos orbitais previstos para Fevereiro de 2006 


Data Lançador Carga Local 

03 Fevereiro ISS Orlan DMA Orbita terrestre 

08 Fevereiro 11K77 Zenit-3SL DM-SL EchoStar-10 Oc. Pacífico, Odyssey 

09 Fevereiro Falcon-1 (F-1) FalconSAT-2 Ilha de Omelek, Atol Kwajalem 
Calestis-05 

15 Fevereiro H-24/2024 (F9) MTSAT-2 Tanegashima, Yoshinubo 

18 Fevereiro M-5 Astro-F Centro Espacial Uchmmoura Kagoshima, M-V 
Cute-1.7 

21 Fevereiro Ariane-SECA Hotbird-7 A CSG Kourou, ELA-3 
Spainsat 

28 Fevereiro 8K82M Proton-M Breeze-M (53511/88515) Arabsat-4A GIK-5 Baikonur 

28 Fevereiro L-1011 Stargazer Pegasus-XL SPACETECH-SA Vandenberg AFB 


SPACETECH-5B 
SPACETECH-5C 

772 Fevereiro 11K65M Kosmos-3M “Cosmos” Parus GIK-1 Plesetsk 
“Cosmos” Parus 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


22 de Março de 2006 Soyuz TMA-8 / ISS-12S HAS11FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
Pavel Vinogradov (2), Daniel Tani (2), MarcosPontes (1): Fyodor Yurchirkhin, Michael Fincke 


Data: 3 de Maio de 2006 
Missão: STS-121/ISS-ULF-1.1 


Veículo Lançador: OV-103 Discovery (32) 
Local lançamento: KSC, LC-39B 


Tripulação: Steven Lindsey (4); Mark Kelly (2); Piers Sellers 
(2); Michael Fossum (1); Stephanie Wilson (1); Lisa Nowak (1); 
Thomas Reiter (2) 


Esta será a segunda missão de teste após o desastre do vaivém 
OV-102 Columbia. Sendo também um voo logístico 1rá 
transportar diversos materiais, equipamentos e mantimentos para 
a ISS. T. Reiter deverá permanecer com a tripulação permanente 
da ISS que volta assim a ser tripulada por três elementos. A 
missão STS-121 terá uma duração de 11 dias. 





Missão de Socorro STS-301 OV-103 Discovery KSC, LC-39 
Brent Jett (4); Christopher Ferguson (1); Joseph Tanner (3); Daniel Burbank (2) 


O vaivém espacial OV-104 Atlantis estará de prevenção para socorrer os membros da missão STS-121 caso surja algum problema 
durante o voo. Os membros da missão STS-121 procurarão refúgio a bordo da ISS e aguardarão a chegada do vaivém Atlantis. 


Data: 30 de Junho de 2006 (data em revisão dependendo das 
missões anteriores dos vaivéns espaciais) 


Missão: STS-115/ISS-12A 

Veículo Lançador: OV-104 Atlantis (27) 

Local lançamento: KSC, LC-39B 

Tripulação: Brent Jett (4); Christopher Ferguson (1); Joseph 
Tanner (3); Daniel Burbank (2); Steven MacLean (2): Heidmarie 
Stefanyshyn-Prper (1) 

Esta missão tem como objectivo colocar na ISS o segundo 
segmento da estrutura ITS (ITS P3/P4). Os astronautas irão 


também montar paméis solares e baterias durante actividades 
extraveiculares. A missão STS-115 terá uma duração de 11 dias. 
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13 de Setembro de 2006 Soyuz TMA-9/ISS-13S HAS11FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
Mikhail Tyurin, M. Lopez-Alegria (4), Daisuke Enomoto (1) / Yuri Malenchenko, Garrett Reisman 


1 de Outubro de 2006 STS-116/ISS-12A.1 ITS-P5 OV-103 Discovery (33) KSC, LC-39 Duração 12 dias 
Mark Polansky (2); William Oefelem (1); Christer Fuglesang (1); Robert Curbeam (3); Joan Higginbotham (1); Nicholas Patrick (1) 


7 de Dezembro de 2006 STS-117/ISS-13A OV-104 Atlantis (28) KSC, LC-39 
Frederick Sturckow (3): Lee Archambault (1); Steven Swanson (1); James Reilley (3); Rick Mastracchio (2); Patrick Forrester (2) 


15 de Maeço 2007 STS-118/ISS-13A.1 OV-104 Atlantis (29) KSC, LC-39 
Scott Kelly (2), Charles Hobaugh (2), Scott Parazynski (5), Dafydd Williams (2), Barbara Morgan (1), Clayton Anderson (1) 


Março de 2007 Soyuz TMA-1O HAS11FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 


3 de Maio de 2007 STS-119/ISS-15A S6 OV-103 Discobery (33) KSC, LC-39 
Palmela Melroy (2), 22222, M. Gernhardt (5), 22222, 290, MIMPLM 


14 de Junho de 2007 STS-120 / ISS-10A Node-2 OV-105 Endeavour (22) KSC, LC-39 


23 de Agosto de 2007 STS-122 /ISS-1E Columbus OV-104 Atlantis (30) KSC, LC-39 
29992, 92292, H. Schlegel (2), 22222, 92929, 99992, 1992 


..... 9 0 0 0 00 co 00 0) 0 0 0 0 06 0 0 2 0 06 0 0 4 04 


11 de Outubro de 2007 STS-123 /ISS-ULF-2 OV-103 Discovery (34) KSC, LC-39 
29222, 92222, Nespoli Paolo (1), 22222, 92222, 99, 9 


..... 7 0 0 0 06 “00 0 0) 0 0 0 0 00) 0 0 0 0 06 0 0 0 04 


Outubro de 2007 Shenzhou-7 CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-7) Jiuquan 
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Cronologia Astronáutica (XXVII) 


Por Manuel Montes 

-1930: Yuri V. Kondratyuk publica "A Conquista do Espaço Interplanetário", onde junta mais de uma década de trabalhos 

teóricos do autor sobre astronáutica. Destacam-se as referências à utilização de veículos específicos para a alunagem, a utilização de 
propulsão nuclear e eléctrica, o desenvolvimento de estações espaciis, etc. 


-1930: Um doutor alemão chamado Theodore Wolff calcula que tendo em conta os combustíveis 
disponíveis na altura só seria possível alcançar uma altitide de 400 km. 


-1930: Um inventor inglês desenvolve uma surpreendente proposta para a aplicação dos 
foguetões: o voo transcontinental. Apó a decolagem, o foguetão com os seus passageiros alcança uma 
grande altitude (o que obriga a utilizar oxigénio para respirar), porém em vez de acelerar até ao seu 
destino, permanece imóvel no ar esperando que a Terra gire sobre s1 própria. Não explica como conseguir 
esta milagrosa imobilidade. 


-1930: Valentin Glushko avança nos seus trabalhos prácticos e 
teóricos sobre a propulsão líquida e acaba por construir o primeiro motor 
soviético, o ORM-1, sobre o qual se edificará uma larga série de modelos 
que se prolonga até aos nossos dias. 





-1930: Robert Esnault-Pelterie publica a sua obra magna: "L'Astronautique". Será a 
principal contribuição francesa neste período para o estudo do voo espacial e examinará todos os 
aspectos da propulsão e as suas aplicações. Dá-se aqui pela primeira vez a utilização da palavra 
"Astronáutica", dado que nunca anteriormente havia aparecido num título. A obra contém três 
trabalhos escritos entre 1913 e 1928. O autor prevê a chegada do homem á Lua em 1945, com um 
custo de uns 2 milhões de dólares (!). 





-1930: Especulações posteriores sugerem que L. Ron Hubbard, o responsável pela criação 
do estranho grupo Dianética e Cienciologia, cria neste ano um motor superior ao que foi utilizado para propulsionar a futura V-2 
alemã. Ninguém foi capaz de o provar. 


-Janeiro de 1930: O estudo encomendado pelo coronel alemão Karl Emil Becker ao capitão Walter Dornberger começa a 
daros seus frutos. O Tratado de Versalles limita severamente a expansão armamentística alemã, mas não menciona os foguetões. 
Decide-se desenvolver um foguetão de pólvora com um alcance de 5 km a 9 km (o que supera a artilharia) e começar a trabalhar em 
veículos de propulsão líquida mais potentes. Para poder levar a cabo os ensaios pertinentes, a Reichwehr instala um centro de 
experimentação no campo de tiro de Kummersdorf-West, nor arredores de Berlin. Os testes permitirão entre 1930 e 1932 0 

desenvolvimento dos famosos Nebelwerfer de propergol sólido. 


-8 de Março de 1930: Max Valier avança nos seus trabalhos na área da propulsão líquida até 
ao ponto de conseguir por a funcionar ummotor não refrigeradi e alimentado por oxigénio líquido é 
alcoól etílico com um impulso de 8 kg. Este motor será instalado num foguetão de ensaio (Rak-6). 
Este mesmo mês, outro motor melhorado será testado no Rak-7. 


-Abril de 1930: Gotfried Espenlaub começa a ensaiar o voo da sua aeronave, um ultraligeiro 
sem traseira e impulsado por pequenos foguetões que funcionan durante seis segundos. Nem todos os 
seus ensaios acabam com sucesso. Numa ocasião despenha-se fica ligeramente ferido. 


-4 de Abril de 1930: É fundada a American Interplanetary Society. Assistem ao acto 
maugural G. Edward Pendray, David Lasser e outros. Mais adiante, a sociedade será rebaptizada 
como American Rocket Society. 





-19 de Abril de 1930: Valter desmonta o motor do Rak-7 e modifica-o para produzir impulsos entre 20 kg e 30 kg. Será 
testado nesta data no aeródromo de Tempelhof, em Berlin. 


-17 de Maio de 1930: A carreira pioneira de Max Valier chega ao seu fim. Trabalhando junto de Riedel e Rudolph para 
conseguir um motor mais potente (100 kg de impulso) que deviam demostrar num próximo congresso, produz-se uma explosão e um 
pedaço de metal secciona a aorta de Valier, causando-lhe a morte. 
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-Junho de 1930: Surge o primeiro número do boletim da American Interplanetary Society. 


-23 de Julho de 1930: Os membros da VÍR ensaiam pela primeira vez um motor de 
propelentes líquidos. O motor, denominado Kegelduese, está baseado num disenho de Hermann 
Oberth. Este e outros membros da sociedade, como Riedel, Nebel, Engel, e um muito jovem von 
Braun, conseguem pô-lo a funcionar sem problemas durante 90 segundos, consumindo 6 kg de 
oxigénio líquido e 1 kg de gasolina, proporcionando um impulso constante de 7 kg. O Kegelduese 
tem a sua origem no foguetão que Oberth devia fabricar para um filme da produtora UFA Films. A 
demostração é levada a cabo perante a imprensa para tentar gerar apoio econômico. Nebel, por seu 
lago, prepara o seu própio motor que pensa instalar no primeiro foguetão da associação, o Mirak-l, 
mas o acidente de Valier coloca as autoridades contra qualquer lançamento em Berlin. Terão de 
procurar um novo polígono de ensaios. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e 
divulgador científico desde 1989, especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e 
Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e internacionais, tais como a Sociedad 
Astronômica de Esparia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as 
espanholas Muy Interessante, Quo, On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. 
Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del Espacio”, distribuido 
exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T 
Plus”, participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página web “Terra”. 





Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newtons). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior será 
o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo 
motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
( E tkg/9)) Ts 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor 
do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para 
uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. É 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo 
de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso especifico medido ao nível do mar. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O4 consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,0, contém menos de 0,1% de 
água. O N,O, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N,O, é 
fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ammda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de 
nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogênio puro. 
Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 
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UDMEH ((CH;)NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são 
altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” , sendo o seu 
ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, 
a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode 
ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de congelação a - 
259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amônia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos 
os sais de amônia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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